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研究成果
1 99 8年から2000年までの3年間にわたって,標題のような研究をおこなった｡その成
果を以下に報告する｡
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第1章　序論
1-1次世代超音速旅客機研究の現状
現在,唯一存在する超音速旅客機コンコルドは1960年代に設計され､ 1969年に初飛行して
いる｡ Bell ‡-1が音速の壁を初めて越えたのが1947年であり､あるいは初めてのジェット旅
客機コメットが路線就航したのが1952年であることを考えると､それら航空機開発0.歴史的
なブレークスルーから1 0年後には､音速の2倍で飛ぶ旅客機を作ろうという気運が盛り上が
ってきたのは驚きであるとともに､当時の航空機開発の進展の早さと､それを支えた研究者や
技術者の強い意気込みが感じられる｡
コンコルドは大きな事故もなしに長く大西洋航路で運行されそいたが､不幸なことに2000
年に離陸時の燃料タンクを破損､その後の火災により墜落するという大惨事を引き起こした｡
エンジンを主翼に近接しなくてはならない超音速機独特の制約があったとはいえ､ 1960年代の
設計技術が惨事を引き起こしたともいえよう｡
初飛行から四半世紀にもなる超音速旅客機コンコル･Tlではあるが､その空気を切り裂くよう
な美しい姿には未だに魅せられるものがある｡しかしその姿も､超音速の世界では大きな空気
抵抗をもたらし必ずしもスマートとは言えないようである｡遷音速旅客機に比べて造かに小さ
な揚抗比のために巡航距離の短さ､経済的困難さ､離着陸時の騒音問題､ソニックブーム等で,
成功した飛行横と言えない｡
さて､コンコルドの初飛行以降､空気力学の分野での最も大きな進歩は数値計算､すなわち
CFI) (ComputationalFldd Dynamics)であろう｡それまではもっぱら理論と風洞実験によ
って行われてきた航空機空力設計にもCFDは第3の手段として今日では不可欠なものとなっ
ている｡そして1990年代になって次世代超音速旅客機の開発機運が盛り上がって来ており､
技術革新により環境問題をクリアーし商業的に成立しうる機体の開発が可能であろうとの見
解が1994年頃に出されている｡その技術革新のひとつとして､コンコルド開発時には無かっ
た新たな道具､ CFDに期待されるところは非常に大きい｡
次世代超音速旅客機の開発気運をもりあげたのは､ 1989年からスタートした米国NASAの
High-Speed Research (HSR)技術プログラム【1]であり,次世代超音速旅客機にむけての研究を
ボーイング等の機体メーカーと共に開始した｡このことにより次世代超音速旅客機の開発気運
が欧州および日本でも高まった｡
このHSRプログラムではトータル$1680Mを投資し､コンコルドで問題とされた環境適合性､
経済的な成立性を詳細に検討､およびその克服のための技術開発を行った｡しかし1999年､
技術実証試験機開発の手前でキャンセルされた｡国際的な経済状況､およびA380に対抗した
米国航空枚メーカーの遷音速旅客機市場確保が理由だと言われている｡技術的には環境適合性
および経済的成立性に要求されるゴールにほぼ達している[1]と言われているだけに非常にお
しいものがある｡しかし､ここで開発された技術は超音速ビジネスジェット機開発へと引き継
がれており､世界的に数社で検討が進められている｡またコンコルドに代わる大型の超音速旅
客機も､飛行時間短縮への強い要求から何れは実現されるべきものである｡また､空力設計､
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エンジン､制御､材料･構造等の技術は超音速機だけでなく､次世代航空機に向けて大きな技
術的基盤ともなる｡米国で費やした2000億円近くの予算も将来への投資として決して無駄に
なっていないことは､米国の過去の航空宇宙機開発をみても明らかである｡
米国がHSRプログラムを中断した要因の一つとして､エアバス･インダストリーが2006
年就航をめざして開発を始めた555人乗りの大型機遷音速旅客機A380がある｡既にシンガポ
ール航空､豪カンタス航空等から60機種を受注している｡これに対抗するためボーイングも
B747をストレッチしたB747Ⅹ (504-522人乗り)の事業化調査に乗り出し, 2001年夏にも
その開発にゴーサインを出すだろうと言われている｡さらに最近の新聞報道では､ 2020年を
目処に研究を進めてきた翼胴一体型(BWB: Blended-Whg-Body)形状の800人乗り旅客機開
発【2】を前倒しする可能性も出てきているとのことである｡アジア地域は航空旅客の伸び率が
6.1%と世界全体の4.9%に比べて高く､また人口密度の高さ故に丁度に大量の旅客を運べる超
大型機の需要も高い｡その市場をねらったA380やB747Ⅹ､あるいはBWB機への機体メーカ
ーの意気込みは大きい｡世界的に見ても､今後20年間に座席数400以上の大型機の需要は千
機以上あるとも言われており､利益率の大きな大型機開発は航空機メーカーにとって社運を掛
けたものとなろう｡そこに大きな開発費を必要する超音速旅客機開発が割り込む余地は当分な
さそうである｡
国内では､各機体メーカーはボーイング等と遷音速旅客機の開発および生産パートナーとし
ての地位を着実に高めている｡ボーイングB777では国内機体メーカーの参加比率は20%であ
り､次期大型機開発にも参加するであろう｡また､三菱重工業(秩)とボンパルディア､川崎
重工業(秩)とエンプラエル､富士重工業(秩)とレイセオン等､小型旅客機やビジネスジェ
ット機開発でも､その高い設計･生産技術力により不可欠なパートナー･メーカーとしての地
位を確保しつつある｡欧米が次世代超音速旅客機を開発する際にも重要なパートナーとなりう
るだけの技術レベルにあるともいえる｡
航空宇宙技術研究所では超音速小型実験機プロジェクトが進められており､ 2002年に試験飛
行が行われる｡この実験棟開発において､超音速旅客機で最もクリティカルな問題である巡航
性能を改善すべく､自然層流巽の開発がCFDコードおよび逆問題設計手法により試みられてい
る｡既に機体そのものはできあがっており,その実証のための2002年春の飛行試験が待ち遠
しい｡このプロジェクトによりCFD技術が高度化されまた超音速翼に対する逆解法の開発等､
将来の航空既開発にとって重要な進展があった｡実際に飛ばすターゲットを持つことの重要性
を物語っている｡
1-2次世代超音速枚の重力研究課題
次世代超音速旅客掛ま｢極めて静かでなければならないし､環境に優しくなければならず､
価格に敏感なレジャー旅行客を引き付けられるほど経済的でなければならない｣とされており､
その実現には重力的諸問題に対する技術的革新が不可欠である｡
経済性では､既存のコンコルドの揚抗比が約7であるのを1 0まで引き上げなくてはならな
いとされている｡そのためには､主翼および機体形状､巽断面形状等,様々な幾何学的パラメ
ータの最適な組み合わせを見つけだす必要がある｡また,層流巽も実現しなければならない技
術としてあげられている｡
2
環境面では･ソニックブームと空港騒音の問題が解決を迫られている｡ソニックブームを軽
減する形状最適化に関する研究は行われているものの､現時点においてソニックブームを激減
させる有効な方法は確立されていない｡そのため､次世代SSTは洋上のみで超音速巡航を行
い､大陸上では遷音速巡航を行う可能性が高く､遷音速巡航性能が超音速巡航性能と同じぐら
い重要である｡また､空港騒音の解決も重要な課題である｡より静かなエンジンの研究も国内
エンジンメーカー等により行われているが､機体の空力的な面からも改善が求められている｡
つまり､超音速機で用いられているデルタ翼は､離着陸時に必要な揚力を得るには大きな迎え
角を取らなければならない｡このことはまた大きな抵抗をも発生し､この離着陸時の低い揚抗
比が大きなエンジン推力､つまりは大きな排気騒音を発生させている｡従って､巡航時の揚抗
比だけでなく､離着陸時の揚抗比改善も環境に適合した次世代超音速旅客機には非常に重要で
ある｡
1.3本研究の日的
本研究は､次世代超音速旅客機の国際的な開発気運及び国内の科学技術庁､通産省の超音速
実験機プロ.ジェクトに呼応し､東北大学に所属する航空宇宙関連の研究者がまとまり､理論､
実験､数値計算による重力諸問題の研究を総合することによって､超音速旅客機が環境に適合
しかつ経済的に成立しうるための空力的問題を解決し,国際開発の一助とすることを目的とし
て､平成10年から3年の期間行った｡
研究は､絵合設計､経済性､環境適合性の三分野に分類される｡研究課題の第-､総合設計
技術では､経済性に不可欠な高揚抗比を得るため､新たな概念設計とこれに基づく空力設計(翼
の単独設計､及びエンジンとのインテグレーション)､さらにその複合最適化を行うことを目
的とした｡第二に､経済性を獲得するために､巡航(超音速飛行)時及び離着陸(低速飛行)
時の空力特性を数値的･実験的に研究し､高揚抗比実現のための空力的形状の考察を目指した｡
また､層流制御技術や空力騒音の発生源に関係する空気力学基礎研究も押し進めることとした｡
これら空力研究課題において､空力数値解析･設計アルゴリズム等の計算技術が大学に所属
する者が対外的に成果を与えうる最も大きな要素であるとの立場から､これら数値流体力学手
法の向上､適用範囲拡大､設計への応用､および流体物理の解釈に重点を置いた｡
1･4本報告書の構成
本研究課題の研究においていくつかの世界的に誇れる成果が得られている｡しかし､それら
を総て記述するにはかなりのページ数を必要とするため､ここでは本研究課題において開発さ
れた根幹要素についてのみ詳述し､その検証･試験､応用･展開研究についてはダイジェスト
的に記述する｡つまり第2章では航空機設計において不可欠なCFDによる重力解析技術につ
いて述べる｡また､第3章では空力設計手法を概括し､具体的な手法を第4章､第5章で述べ
ている｡また､第6章では空力弾性への展開等を述べ､第7章はまとめである｡第2章から6
章までに述べた以外にも空力･構造基盤研究を行っており､それら研究結果は第7章で簡潔に
まとめるとともに､巻末に添付した代表的発表論文等で代用する｡
3
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第2章　航空機空力数値解析法の構築
次世代航空機では曲面を多用した形状が予想され､特に超音速機ではエリアルール形状､あ
るいはソニックブーム低減形状で三次元曲面を多用した胴体や翼胴一体形状が提琴されている｡
この種の次世代旅客機の空力設計には数値流体力学(CFD)が一つのキーテクノロジーである｡
非構造格子を用いた流体計算法は､三次元解析においては他のアプローチに比べ圧倒的に有利
であると言われているが､まだ多くの課題も残されている｡より簡便かつ信頼性のある前処理法､
高精度･高効率な計算法､構造との速成問題の研究等である｡本章では､次世代超音速旅客機の
三次元空力解析･空力設計を狙いとした主に非構造格子に基づくCFDの研究成果について記述す
る｡
2-1計算前処理
空力計算を行うにあたり三次元形状のモデリング､表面格子および空間格子の生成等を最竜別こ
行う必要があり､これらの作業を計算前処理という｡現在の三次元CFDではこの前処理に多大な
労力が要求されており､このことがCFDの三次元設計-の応用に大きな障害となっている｡
四面体要素による非構造格子の生成にはいくつかの手法が開発され､今日では如何なる三次元
形状でもほぼ自動的に生成が可能である[例えば1]｡一方､非構造格子法で最も時間を費やさざ
るを得ない作業は形状定義と表面格子生成である｡
今日､三次元形状定義にはCADが多用される｡特に､最新の旅客機であるBoeing777やAirbus
330/340などの航空機設計には､このCADを利用した設計手法が用いられている｡新しい航空機
の開発を成功させるためには､需要を予測してから製造を開始するまでの期間を如何に短縮しコ
ストを低減するかが重要となる｡そのためには計算機を利用することが不可欠であり､ CADシス
テムを用いた設計手法が有効となる｡特にCATIA (Computer Aided Three-dimensional Interactive
Application､仏Dassault Systems)を始めとするハイエンド3次元CADソフトではCAEなどの
様々な機能を内蔵しているため､設計と構造解析を同時に行うことができる(図2.1参照)｡しか
し､空力解析については流体の支配方程式が複雑であり計算機負荷が非常に高く､ cADと数値流
体力学(computational Fluid Dynamics; CFD)の連携が密に取れていない｡このことが､航空機
空力設計のボトルネックとなっている｡
図2.1 CADを中心とした設計手法
5
CADデータからCFD-の連携には､ CADで定義される三次元曲面を精度良くCFD前処理､つまり
表面格子生成-と引き継がれなければならない｡ここでは､ CADからCFD前処理-のデータ引き
渡しに､ STLフォーマットを利用する｡
一般に､ CAl)のデータ交換を行うための中間フォーマットとして､ IGES (Initial Graphics
Exchange Specification) ､ DXF (Drawing Interchange File)やsTEP (STandards for the Exchange
of Product model data)が一般に用いられている｡しかし､最も一般的なIGESにおいては､ CAD
ソフト毎にジオメトリ(曲線や曲面)の表現方法とトポロジ(面､稜線､頂点がどのように接続
されているか)の表現方法が異なるため､ 100%完全に受け渡しすることはできない｡ここでは､
より確実にCAl)からのデータ引継を行うことを目的として､ 3次元形状を三角形の集合体として
表現するSTL (STereoLithography)形式をcAD出力として利用した｡ sTL形式は､米3D Systems
社が開発したラビッドプロトタイピング(rapidprototyping､光造形装置)向けの3次元データ
ファイル形式である｡ STLファイルは､テキスト形式でもバイナリ形式でも出力可能で､三次元
曲面を三角形ポリゴンで近似する方法である｡
STLファイルには､それぞれの三角形セルに対して3つの節点座標とセルの単位法線ベクトル
が与えられ､純粋に形状に関する情報のみから成り立っている｡そのため､表面格子生成等の際
に利用することが比較的容易にできる｡
CADデータの周りに四面体格子を生成するには､まずその表面に三角形格子を生成しなくては
ならない｡一般に､ CADデータは物体要素同士の接触､隙間､重なり等を持っている｡表面格子
生成にはこれらを総て除去し､水漏れのないような完全に閉じた一つの表面にする必要がある｡
CADデータの修正アルゴリズムはまだ改良の余地があろう｡
完全に一つの閉じた表面として定義されたcADデータからの表面格子生成は､ここでは
advancing丘ont法を三次元曲面に直接張り付ける方法を用いた【2]｡この方法により､従来の二次
元面-の写像を用いる方法に比べ作業量がかなり削減されたが､ Advancing丘ont法の出発線の定
義が必要となり､三次元複雑形状では煩雑な作業が要求された｡それを改善するため､ CADデー
タから角や折れ曲がり線等の形状特徴線(図2.2)を前もって抽出し､それを出発線に用い､かつ
PCのGuツールとの組み合わせにより､作業効率を飛躍的に高める方法を開発した【3,4】｡例えば
図2.3稜線の構築
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Fig.2.3に示すNAL超音速実験機のような微小部品も含んだ複雑な形状においても､半日程度の前
処理で計算を実行出来るまでになった｡この事により､空力設計ツールとしてのCFDの利便性が
飛躍的に向上した｡
前処理として残されている課題は高レイノルズ数計算に対応した粘性格子の生成法である｡既
に､壁近傍にプリズム要素を用いるハイブリッド格子の生成法【51を提案しているが､複雑な形状
については信頼性に欠ける｡そこでより信頼性のある粘性格子生成法の開発を進めている｡
図2.2　NAL超音速実験機の打ち上げ形態のマッハ2における計算結果
(格子断面図と表面圧力分布)
2-2計算手法
非構造格子上での流体計算法の開発は1990年代に大きく進歩したが､特に計算時間については
従来の構造格子に基づく手法に比べ大きな課題となっていた｡その解決手段として､ LU-SGS陰的
時間積分法を任意非構造格子上-拡張し[6]､ NS計算-の応用[7]､あるいは超音速流に対しての
空間前進解法の提案[8,9]を行ってきた｡特に陰解法は､従来の陽解法に比べ計算時間を1 0分の
1程度までにし､このことにより高レイノルズ数流れに対する計算コストは大幅に減少､従来の
構造格子に匹敵するまでになったo更なる計算コスト低減のために､並列計算法の開発を進めて
いる｡この実現により､三次元形状の空力解析が1 0分程度で可能となることが見込まれ､三次
元空力形状最適化の実用化に大きなインパクトを持つであろう｡
他の新しい計算アルゴリズムとして､移動物体を扱うための重合非構造格子法を提案した[10]｡
重合格子法は､従来の構造格子において複雑形状を扱うなり､移動物体を扱うための手法として
古くから用いられている｡この複数の格子を重ね合わせるというアプローチは､非構造格子法に
おいても効率よいアルゴリズムであり､ NAL超音速実験機の打ち上げ形態のシミュレーションに
用いた[11]｡この方法は､非構造格子CFDの応用範囲を広げるものとして注目を浴びているC
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2-3 NAl.超音速実験機-の非構造cFDの応用
2-3-1打ち上げ形態の空力解析
現在､航空宇宙技術研究所(NAL)では次世代超音速旅機の基礎研究として､超音速実験機の開発
が進められている[12]｡このNAL超音速実験機の打ち上げ形態の解析に非構造格子CFDを用いた
[13]｡この形状では図2.4に示されているように､様々な小部品が付けられており､これらを総
て忠実に含めた計算は従来の手法では困難であったが､ 2. 1節での前処理法の開発により容易に
実行が可能となった｡
図2.4　ロケット実験機の微小突起物
計算で得られた揚力係数は､図2.5に示すように飛行速度マッハ0.9から2.0までの間で風洞
実験とも良く一致している｡しかし､実験および計算結果ともに遷音速領域で大きな揚力の発生
を示していて､その理由が不明であった｡この事を調査するため､胴体に付けられた微小部品を
取り外した形状をCADで図2.6の様に作成し､解析を実行した｡すると､図2.7に示されるよう
に遷音速領域での揚力ピークが現れず､このことから微小部品が遷音速域において空力係数に大
きな影響を与えていることが明らかになった｡これは､図2.8の翼下面の圧力分布から分かるよ
うに､図2.4の(b)の後部取り付け金具が機体とロケットブースターの間の流れをブロックし､そ
れが原因で主翼下面に強い衝撃波を発生させ､揚力分布を大幅に変化させていることが明らかに
なった｡
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このことで､遷音速領域では微小な形状変
化が場合によっては空力係数に大きく影響
することが明らかになったが､このような微
小な形状の影響を詳細に調査できたのも､
CADとの連携を容易にした前処理手哲のお陰
でもあし､その重要性が再認識された｡
現在､ NAL実験機の第2段階であるエンジ
ン付き形状(Fig.2.9)の空力解析と空力最
適化-の応用を進めている｡
2-3-2打ち上げブースター分離時の空力解析
航空宇宙技術研究所の超音速実験機の第1号
機は原動機を持たないため､固体ロケットブー
スターでもって高度1万5千メートルまで上昇､
マッハ2.5ゐ飛行スピードまで加速する｡そし
て水平飛行状態で実験機と固体ロケットブース
ターを切り離す｡この分離時には､超音速流中
でもあるために機体とロケットブースター間に
強い衝撃波が存在し､それが機体およびロケッ
トブースターの相互の空力係数に大きな影響を
与える｡従って､この分離時の空力係数を詳細
に把握する必要がある｡
一方､この種の複数の物体が相互に移動する
ような問題に対する数値流体力学の計算手法は､
複数の構造格子を重ね合わせて格子を相互に動
かす方法､および非構造格子を用いたものでは､
図2.9ジェットエンジン付き実験機の空力解析
図2.10機体格子(大きな円柱状格子)とロ
ケットブースター格子(内側の格子)の重ね
合わせによる分離シミュレーション.
物体の動きとともに格子を変形なり追加削除す
る方法の2通りがある｡しかし､前者は今回のような複雑な形状には多大な手間を要する｡また､
後者は三次元場での格子の追加･削除が困難である｡そのため､ここでは複数の非構造格子を重
ね合わせる方法を提案した｡
図2.10に示すように､実験機周りと固体ロケットブースター周りに別々に格子を生成し､それ
を重ね合わせて計算する｡ 2つの格子間では､その境界面において相互に境界条件としての流れ
の情報を交換する｡この方法により､この種の複雑な物体の相互移動問題を比較的容易に計算す
ることが可能となった｡また､分離シミュレーション結束は､図2.11に示すように､ブースター
の頭部からの強い衝撃波が実験機下面に当たって､それが実験機のピッチングモーメントに大き
な影響が観察された｡風洞試験との比較でもよく一致し､様々な分離状況での空力係数に有効で
あることが示された｡
ll
ここで開発した計算方法は､今由の分離
シミュレーションだけでなく､舵角応答等の
動的計算にも容易に適用でき､飛行機そのも
のの動的安定性や舵角応答･制御をも数値計
算で行える可能性を示している｡これら動的
試験は､航空機開発で大きな費用と時間を要
しており､それが数値計算で精度良く予測で
きれば､航空既開発に要するコストと時間を
大幅に削減できよう｡
図2.ll M中二2.5,での分離時の表面圧力分布
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2-4高迎角デルタ翼空力解析-の非構造cFDの応用
超音速旅客機の大きな問題点として空港騒音があり､コンコルドが成功しなかった理由の一
つとも言われている｡離着陸時の騒音低減には､もちろんより静かなェンジン開発が望まれる｡
しかし､離着陸時の騒音は超音速機特有のデルタ翼にも起因している｡つまり､低アスペクト比
のデルタ翼では高迎角にすることによって必要揚力を確保しているが､そのために抗力も大きく
なり､結果として大きなェンジン出力を必要としている｡そのため､空港騒音低減のためには､
離着陸時の揚抗比をいかに改善するかが大きな空力課題である｡
高迎角時のデルタ翼は､通常の翼とは異なり前線剥離渦を伴い､これが非線形揚力と呼ばれる
付加揚力を発生している｡この前縁剥離渦､
およびその崩壊現象は流体力学的にも航空
機空力設計上も重要な研究テーマとして古
くカ_,,6取り組まれてきた｡しかし､剥離流
れ､あるいは縦渦という現象はCFDにと
っては精度良い解析が困難な現象でもある｡
ここでは､前線剥離渦を精度良く解析す
るために解適合細分化格子法[14]､さらに
渦中心同定法を用いた細分化法[15]を提案
し､渦崩壊も含めた流れについて精度よい
解析が可能であることを示した｡更に渦を
含む流れの解法としてVortex confinement
の導入に関する研究を進めている[16]｡
図2. 12デルタ翼の前縁剥離渦崩壊の数値シミ
ュレーション解析
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2-5この章のまとめ
非構造格子を用いた流体計算法は､従来のアプローチに比べ三次元解析において圧倒的に有利
であることから､ 1990年代に入って急速にその研究が進んだ｡しかし航空機設計現場で用いるに
は､格子生成､計算時間､計算精度などの多くの課題が残されていた｡これに対し､本研究を通
じて非構造格子CFDの技術を､航空機設計の厳しい精度制度に対応しかつ三次元解析を短時間に
行えるまでに高度化することができた｡
特に三次元CADデータから容易に非構造格子を生成する方法により､航空機だけでなく従来で
は不可能であった複雑な昆虫周りの流れの計算をも可能にした｡この計算結果は2000年秋の数値
格子生成国際会議の展示図コンテストにおいて､会議参加者投票による第1位を獲得している｡
また､上記格子生成法および陰的時間積分に基づく効率良い計算法により､航空宇宙技術研究
所の超音速実験機打ち上げ形態およびロケットブースター分離時の空力特性を明らかにした｡特
に､準少な形状変更が遷音速簡域における空力特性に大きな影響を与えることを示すとともに､
その物理的要因を明らかにした｡本研究で開発した手法が実機の詳細な形状に対する数値計算を
可能にし､そのことで初めて得られた知見である｡
分離シミュレーションのために提案した新しい計算手法は､非構造格子CFDの適用範囲を簡
単に拡大できる方法として国際的に大きな反響を得ている｡この種の移動物体に対する解析手法
は未だ未開拓な分野でもあるが､今後､例えば舵角応答および制御等のこれまでは飛行試験での
み可能であった飛行機の動的特性把握に数値シミュレーションを用いるための重要な手法ともな
ろう｡
一方､超音速旅客機の離着陸時の揚抗比は空港騒音問題にも大きく関係し､重要な研究項目で
ある｡しかし､デルタ翼の大きな迎え角での流れは､前縁剥離渦が巽上面の流れ特性を支配し､
かつその渦および渦崩壊は現在の離散的な数値計算法では精度良い解析が非常に難しい｡これに
対して､ここで開発した渦同定法による解適合格子は非常に有効であることが示された｡さらに
渦閉じこめ法も今後の展開が期待される｡
これらCFD技術の向上は､第3章以下で述べる設計手法にも重要なツールとなり､これまでの
2次元が主体の設計技術を3次元設計-と展開する上で重要な役割を演じつつある｡また､単に
超音速旅客機設計でなく､すべの航空機や宇宙機､さらには流体機械全般における流体解析･設
計に大きく貢献できるであろうと考える｡
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第3章　最適化と設計
3-1流体と制御･最適化
流体問題における最適化は､長い歴史を持ちまた広範な内容を含む課唐である｡人類の農耕文
明の発生以来､水路の設計は常に重要な課題であったろうし､近年でもビルの空調から航空機の
制御にいたるまで､流体問題に設計･制御･最適化が必要とされる話題には事欠かない｡しかし､
このような問題は､これまで主に流体の支配方程式を解くことなしに(しかもしばしば適切に)
処理されてきた(l)｡たとえば航空機の最適制御理論は､流体の方程式と連立して解かれるのでは
なく､前もって与えられた空力係数から外力を評価する機体の運動方程式に基づいて構築されて
おり､それでも航空機は安全に飛んでいる｡
一方､洗体力学の理論的発展に伴い､超音速から亜音速-衝撃波を伴わずに減速する遷音速翼
型の設計や吸い込み･吹き出しによる境界層制御など､高度の流体力学の知識を駆使した設計･
制御･最適化も見られるようになった｡このような研究.は､最適化の理論を用いることなく流体
の物理的性質を調べることで進められてきた｡たとえば遷音速翼型で､超音速から亜音速-の減
速時に衝撃波を回避できれば造波抵抗はほぼ零となり､そのような翼型は衝撃波を伴う通常の翼
型に比べはるかに抵抗が小さい｡しかもそのような翼型の存在する条件が特殊なため､一つでも
見つけられればそれが最適解であると見なされてきた｡
このような｢流体なしの最適制御｣ ･ ｢最適化なしの流体設計｣に対して､流体の支配方程式に
基づく最適化問題の定式化を考えることができる｡それが役に立つかは別にして､このような問
題の定式化がこれまでされてこなかったのは､流体の方程式を解くのが大変だったためである｡
現在では､数値流体力学(CFD)によって流体の支配方程式が数値的に解けるようになってきたの
で､流体の支配方程式の基づく最適化が注目されている｡またこのような機運を受けて､ CFDと
最適化法を組み合わせた研究が最近学会などでも発表されるようになってきた｡もっとも､現在
でもまだリアルタイムでの非定常流体力の計算は大変なので､流体問題の最適化ではオフライン
で行える形状最適化にもっぱら関心が集まっている｡
3-2　最適化閉居について
ところで､最適化の研究といえば､どのような最適化法をどのように用いるのかということに
話題が集中しがちであるが､ cFDと最適化法を組み合わせるというアイデア自体誰しも考えつく
ことである｡最適化アルゴリズムは必要な技術ではあるが､それが問題の本質ではないことに注
意しよう｡最適化問題の本質は､最適化問題の定式化自体である｡何を設計変数とするのか､目
的関数は何か､拘束条件は何か､そしてこの間題を解くにふさわしい最適化法は何かということ
を十分吟味する必要がある｡そこで､最適化に関する一般的な議論から始めよう｡
まず設計変数についてだが､設計変数とその値の範囲を決めた時点で､解を求める設計空間を
決めてしまったことになる｡設計空間の大きさは問題の解きやすさ･結果の解釈のしやすさに直
に関わっているので､なるべく小さな次元にとどめたい｡しかし､本来最適であるべき答えがそ
の設計空間に含まれていなければ､最適化をしても求める解は得られない｡たとえば形状最適化
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を行う場合､ 3次元形状は無限の自由度を持っている｡しかし､実際に制作できる形状はコスト
も考えて比較的単純なものに限られる｡本来無限の設計空間から有限の｢比較的単純｣な形状を
どのように切り出してくるかは､決して自明な問題ではない｡
次に目的関数だが､この決定もまた自明なようでそうともいえない｡たとえば航空機の形状最
適化を考える場合､主翼形状の空力最適化は典型的な流体最適化間標である｡しばしば用いられ
る目的に主翼の揚抗比を最大化するというものがあるが､実はこの揚抗比を目的関数に用いて望
みの解を手に入れるのはかなり難しい｡まず､揚抗比は翼の迎角の関数であり､ある迎角で局所
最適解を与える｡このため形状変化が翼の迎角変更にとどまってしまうことが多い｡また､遷音
速翼では造波抵抗も考慮しなければならないが､しばしば誘導抵抗とのトレードオフを持つ局所
解にたどりついてしまう｡このため､剥離･衝撃波なしで楕円荷重分布を持つ流体力学的に最適
と考えられる解を求めるのは非常に難しい｡すなわち､目的関数値がある変数にだけ強い感度を
持つ･局所解が多数ある･関数値の成分にトレードオフがあるといった状況は目的関数の設定に
配慮が足りないことを示している｡
以上のように､設計変数を考察し､目的関数を調べ､それらにふさわしい最適化アルゴリズム
について吟味するならば､最適解を得ること自体は原理的には単なる計算問題である｡このとき､
より解きやすいように最適化問題に前処理を行うことも考慮する必要がある｡また､実際に得ら
れた最適解を元に､問題設定の適切さを再検討することも重要である｡一般に最適設計では､結
果の検討から問題設定に立ち返って再び最適化を繰り返す必要があることに注意しよう(2)｡
3-3　最適設計の目的とは
さらに､得られた最適解をどう取り扱うかも重要である｡筆者の私見だが､これには3つの立
場あるようである｡第1は､最適化によって以前考えもしなかったすぼらしい設計ができること
を期待する向きである｡これは逆に言えば､何を最適化するのかよく分かっていないことを意味
している｡問題設定が十分吟味されておらず､このような状態でよい解が得られる見込みは､た
とえあるとしても宝くじを買うようなものである｡第2は､初期設計から多少の改善があれば良
しとする向きである｡このような立場は､問題設定というものが現実のモデル化であり､その解
は多かれ少なかれ現実的ではないことをしばしば失念している｡航空機の主翼を再び例に取れば､
遷音速領域で抵抗を減らそうとすると大抵翼厚が減少する｡ところが現実には､薄い翼で荷重を
支えようとすると､構造重量やコストがかさむことになり､そのような翼は現実的ではない｡こ
れは空力最適化の際に構造の拘束条件を考慮しなかったためである｡あるいは燃料タンクの容量
が足りないかもしれない｡脚の収納が､フラップの荷重が､と現実の問題では様々な拘束条件が
現れるが､初めからそのすべてを考慮して適切な最適化問題を設定することは困難なことが多い｡
それでは得られた最適解は結局現実問題には役に立たないことになる｡
最適解そのものを目的とする上記2つの立場に対し第3の立場として､最適解そのものを最終
目的とするのではなく､最適解から実際の設計に役立つ情報を引き出すことを目的とする立場が
ある｡結果としての最適解を検討して問題設定に立ち返るのは重要なステップであるが､ここで
はそれをもう一歩進めて､最適化のプロセスから設計空間の構造を理解し実際の設計に役立つ情
報を引き出すことを考えよう｡最適解は所詮モデル上の最適解である｡最適解そのものに大きな
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意味があるのではなく､最適解近傍の設計空間の構造にもっと有用な情報が含まれていると考え
られる｡
たとえば最適解近傍の感度解析は､最適解のロバスト性に対して重要な情報を与える｡製品生
産では設計変数の値に常に誤差が混入されると考えられる｡このとき､最適なパラメータからの
変動によって製品の性能が大きく影響を受けることは実用上好ましくない｡すなわち､日的関数
に対する最適性より設計点におけるロバスト性が望ましいことが多い｡その上､感度解析は設計
変数の重要度も教えてくれる｡拘束条件のパラメータが制御可能なときも同様である｡
また､目的関数を単一目的のスカラ一億関数ではなく多目的のベクトル値関数として定式化す
る場合は､単一の最適解を求めるのではなく｢パレート解｣と呼ばれる集合を求めることになる(3)｡
パレート解とは､ある日的関数の値を改善するためには少なくとも他の1つの目的関数の値を改
悪せざるを得ない非劣解であり､その名称は初めてこの概念の重要さを指摘したイタリアの経済
学者paretoに因んでいる｡多目的の場合でも､ある重み付けで複数の目的関数の和をとると､ス
カラーの目的関数を作ることができる｡この単一目的最適解はパレート解の1点に対応しており､
そのときの重み付けは目的関数間のトレードオフに対応している｡ここで問題となるのは､通常
あらかじめ目的関数間のトレードオフ情報があるわけではないので､どのような重み付けを与え
れば望ましい解が求まるのか分からないことである｡逆に､すべてのパレート解が求まって初め
てトレードオフが定量的に評価できる｡そこで､多目的最適化問題でははなるべく多数のパレー
ト解を求めることが望ましい｡この場合も1点の最適解を求めるのではなく､パレート解という
集合を通して設計空間のトレードオフ情報を解析し､望ましい解を選択することになる｡
最適問題におけるモデル化を現実問題の部分空間と見なすと､モデル化の仕方によって様々な
部分空間がとれることになる｡その部分空間ごとに固有の最適解があり､それらが一致する保証
はどこにもなV_.＼｡一方､各部分空間における感度やトレードオフに関する大域的な情報は､もと
の現実空間を推定するために役立つはずである｡従って､モデル化された設計空間をよりよく理
解すれば､実際の設計を改良する設計上の指針を与えることができる｡そこで､第3の立場では､
結果(最適解)そのものではなくその解釈が重視されることになる｡
以上から最適化で大切なことは問題設定であり､また結果(最適解)そのものではなく結果の
検討･解釈が重要であることが分かる｡すなわち最適化とは､問題設定を繰り返し吟味し最終的
には設計空間の構造に関する情報を得ることである｡
3-4　最適化閉居の定式化について
さて問題設定は十分吟味されたとして､次に流体問題の最適化の具体的な方法について考えて
みよう｡目的関数をJ(Q,g) (0:流れの変数､ 9億計変数)とする｡流れの変数は当然流れの支
配方程式を満たす必要があるので､流れの支配方程式ダ(Q,g)= 0を考慮する必要がある｡通常)
の値を求めるためにまずF= 0を解いているのでこれが拘束条件であることを意識しないことが
多いが､設計上の拘束条件がなくても凍れの支配方程式が拘束条件となることに注意しよう｡
まず､最適化であることの数学的な条件を求めておこう(1)｡適当な内積を導入しラグランジュ
係数　を用いると､ラグランジュ関数
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Lb,g,i) - J(Q,gト(Fb,glf)
が定義できて､変分法によってこの最適解の条件が､
流れの支配方程式‥　F(Q,g)=0
随伴這(蛋)'f-(芸)■ -o
最適性条件‥ (新一(g)'-o (3-2C)
のように求まる｡この条件はあくまで局所最適解についての必要粂件である｡この条件から最適
解を求めようとすると､元の流体の支配方程式に比べ約3倍の連立非線形偏微分方式系を解いて
初めて最適解の｢-候補｣が求まるわけである｡問題設定に拘束条件をさらに付加するならば､
ラグランジュ係数が増えることによってこの方程式系はさらに大規模になっていく｡一般に､真
の最適解すなわち大域的最適解であることを判断するための条件はない｡解の信頼性を確認する
には､最適化を繰り返すことによって､異なる初期値から出発しても同じ解に到達することを確
認するしかない｡
流体の最適化問題に用いられている解法にはいろいろな分類に仕方があるが､まず決定論的な
方法と確率論的な方法に大別できる｡決定論的な方法は､多変数に対するいわゆる非線形計画法(3)
を適用するもので､計算効率がよい･局所最適化なら正確に求まるなどの利点がある｡一方､確
率論的な方法には､ Simulated血nealing法(焼き鈍し法･ s A) (4)､ Evolutionary Computation
(進化的計算､遺伝的アルゴリズム(GA) ･進化戦略(ES) ･遺伝的プログラミング(GP) ･
進化的プログラミング(EP)等の総称) (5)などがあり､大域的な最適解が求められる･勾配情
報がいらない･関数値の誤差に強いなどの利点を持つ｡ただし､計算時間がかかる､収束判定が
唆昧であるなどの欠点を持っている｡なお､確率論的な方法を数学的基礎がないと嫌う人もいる
が､連立非線形偏微分方程式系(2)を厳密に解いたところで数学的に正しい最適解を求めている
保証はなく､非線形計画法を適用する場合でも十分条件ではなく必要条件しか分からないという
点では大同小異である｡
3-5　決定論的最適化アルゴリズム
決定論的な方法はさらに､勾配情報(微分による感度解析)がいらないものと､それを利用す
るものに分けられる｡最適化というとすぐに目的関数の微分を計算するものと思っている人もい
るが､微分による勾配情報を利用する方法は最適化法全体の中では一つの手法に過ぎない｡決定
論的な手法の中で､微分による勾配情報を必要とせず手軽に結果を得られるもっとも良い方法と
してNelder-MeadのDomhill simplex法(6)が知られている｡問題設定が十分固まっていない初
期の段階では特に､この方法を用いるべきである｡プログラムも短く､高いお金を出さなくても
手にはいる｡また､この方法は後節で紹介するようにSA法と容易にハイブリッド化できてより大
域的な解を探せるようになるので､是非ライブラリに用意しておきたい｡
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微分による勾配情報を利用する場合には逐次2次計画法がよく用いられるが､勾配法は感度解
析の手法によってさらに分類される｡ 1つは､直接有限差分法によってaJ/8gを計算する方法で
ある｡この方法は設計変数や拘束条件の数に比例して差分計算の数が増えていくため､ 3次元で
は計算効率が悪くなると考えられている｡なお､ Downhill simplex法と直接有限差分法の計算効
率はほぼ同程度である｡これに対して､ 1回の感度解析ですべての設計変数の勾配情報を計算で
きる画期的な方法として､ Pironneau (7)に始まりJamesonら(8)によって精力的に研究されてきた
Adjoint法がある｡この方法は上の(2)式を利用するが､連立させて解く代わりに(2a) ～ (2C)
を順々に解く｡まず流れの支配方程式(2a)を解く｡その情報から流れの変数クに対する感度解
析を行い､式(2b)からラグランジュ係数　を決定する｡そして式(2C)によってaJ/8gを計算
する方法である｡もちろんこのような反復計算で連立非線形偏微分方程式系(2)の解が正しく求
まる保証はないが､設計変数の次元がどんなに増えようと感度解析は1度でよいというのは3次
元の複雑形状の設計に対してすぼらしい利点となりうる｡
Adjoint法は､ラグランジュ関数(1)を作るときに､偏微分方穣式に基づく連続形で定式化す
るか､ CFDで離散化された方程式に基づく離散形で定式化するかでさらに2つに分類される｡
Jamesonらの方法は連続形であり定式化は比較的簡単だが､目的関数や拘束条件を変えるたびに
定式化からコーディングまでやり直さなければならないという重大な欠点を持つ｡先に述べたよ
うに､最適化問題では問題設定を検討することが本質的である｡いくら計算効率がよくても､問
題設定の固まっていない初めからこの方法を採用するのでは開発者に負担がかかり過ぎる｡この
方法を使用するのは､同じ問題を繰り返し解くような非常に特殊なプロジェクトに限られるであ
ろう｡
一方離散形によるadjoint法にはBaysal (9)､ Taylor (10)､､ Mohamadi (ll)などの方法があり､
離散化した流体の方程式の感度解析をする方法によってさらに直接差分法･陰関数定理を用いた
方法･自動微分法などに分けられる｡高度なcFDコードを直接差分法によって感度解析をするこ
とはかなり困難であり､ Horibata (12)のように陰関数定理を用いて勾配の変形を行う｡さらに自
分で差分式を書いて勾配情報を作る手間をかけるより､コンピュータがやってくれた方が楽だし
単純なミスも防げるので自動微分を利用することが望ましい｡自動微分も大規模なコードを取り
扱うにはメモリー上の制約が大きいようだが､このアプローチにもっとも将来性があるといえよ
う｡
3-6　確率論的最適化アルゴリズム
この節では､確率論的な最適化アルゴリズムとして特に進化論を模擬した計算手法を考えてみ
よう｡このような計算法には先に挙げたようにGA･ES ･GP ･ EPといった手法があるが､
これらの名称の区別は主として過去の発展の経緯を反映している｡最近はこうした流派にこだわ
らず統一的な見方をしようという動きもあり､その一つの現れとして進化的(型)計算
(Evolutionary Computation)という名称がJournal of Evolutionary Computation ･ IEEE
Transactions on Evolutionary Computationのように学会誌の名称などに用いられるようになっ
てきている｡
一般的な進化的計算では､設計候補からなる集団を考え､その各個体に最適化の目的関数に応
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じた適応度を与える｡適応度に応じて親となる個体を選び遺伝情報に交叉や突然変異を施して子
を作る｡親と子を適当に入れ替えることで世代を交代させる｡再び適応度を与え､親を選び子を
作り､新しい世代と入れ替える｡こうして世代を進めることでより目的関数をよりよくするよう
な設計候補を進化させるのである｡
このような進化論に基づく手法のアイデアは1960年代や70年代に提案されたが､工学問題の
最適化手法として注目されるようになったのは､ 80年代にコンピュータがふんだんに使えるよう
になってきた時期と重なっている｡なかでも､ Goldbergによる天然ガスパイプラインの制御(13)
やpowellらによる航空機エンジンの概念設計(14)は､ GAの成功例としてよく引用されている｡
Goldbergはその後文献(15)を書き､ GAの発展に決定的な役割を果たした｡今もこの分野のリ
ーダーとして盛んに活動している｡一方､ powellらの作ったソフトEnGENEousは､ GEで実際の
設計に適用され､そのエンジンが後にボーイング777に採用されたため特に有名である｡この設
計ソフトの話は翻訳された文献(16)の第20章で読むことができる｡
これらパイプラインの間唐にしても航空機エンジンの間膚にしても､流体の方程式は解いてい
ないものの沫体運動を最適化しているところが興味深い｡さらに進化的計算の歴史をひもとくと
ESもまた･ ′ドイツで風洞実験によって翼の最適設計をするための自動設計手法として考えられた
のがそもそもの始まりであった(17)｡このように､流体の支配方程式を解かなくても流体問題の最
適化は非常に困難であったため､その困難さを克服する手段として確率論的な最適化法が登場し､
今や流体問題以外の様々な分野でも広く用いられるようになったのである｡
進化的計算の研究例を航空関連に限ってみても､米国ボーイング社でのフラップの最適配置(18)､
英国ロールスロイス社でのブレード冷却(19)､仏国ダッソ一社を中心としたステルス翼型最適化(20)､
伊国航空宇宙研究所CIRAや東北大学での遷音速翼設計(2L･22)などがあり､現在も盛んに研究され
ている｡
通常の進化的計算では集団の個体数かける世代数分の関数評価を行う必要があるので､ CFDと
組み合わせる場合は膨大な計算時間がかかることになる｡それなのにたった一つの最適解しか得
られないのではあまりに計算効率が悪いので､一度にたくさんのパレート解を求められる多目的
遺伝的アルゴリズムを利用した多目的最適化問題-の適用が一つのトレンドとなっている(23･24)｡
また進化のアルゴリズムに比べるとCFDの計算が圧倒的に重いので､集団の個体数分の関数評価
さえ並列化すれば効率よく計算できる｡並列計算には､初めから異なる集団の進化を想定した島
モデルと呼ばれる方法もあり､最適化の性能向上が報告されている(25)｡
進化的計算の実用化には､設計変数を遺伝子に変換するコーディングを呼ばれる作業が重要で
ある｡この作業をシステマテイツクに行う手法はまだ確立されていないが､いくつかの試みがな
されており今後の発展に期待したい(22･ 26)｡
3-7　応答局面法
CFDのように目的関数の評価に非常に計算時間がかかる場合､最適化のプロセスで時間のかかる
関数評価を繰り返すのは大変である｡そこで､あらかじめ日的関数を多項式などで近似すること
で､最適解を効率的に見つけようという考え方がある｡このような方法は応答局面法(Response
Surface Method) (27)と呼ばれ､ Haftkaらのグループを中心に複合最適化で盛んに用いられている
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応答局面掛ま､実験計画法や回帰分析の考え方を一般化したものである｡実験計画法については､
田口(29)など日本語の優れた文献が数多くあるので､興味のある読者はそちらを参考にされたい｡
流体問題に応答局面法を用いる場合､多項式近似でどこまで流体特有の非線形性を表現できるか
が､この手法の限界を決めている｡逆jこ非線形性が重要な場合､多項式近似にこだわる必要はな
いとも考えられる｡その場合は､ニューラルネットワークが用いられている(30)｡
3-8　逆解法とその展開
流休分野における逆問題とは､与えられた圧力分布や速度分布を実現するような形状を求めるこ
とである｡通常の流体解析(順問題)では､与えられた形状周りの圧力分布や速度分布を求める｡
すなわち形状が境界条件であり､圧力分布が求める答えである｡逆商題では､圧力分布が境界条
件であり､形状が求める答えとなる｡
一般に逆問題では解の一意性や存在性が保証されておらず､逆解法には最適化とは別の原理的な
難しさがある｡それでも､実際的な設計法として逆解法がよく用いられている｡逆問題で圧力分
布を指定するごとは､とりもなおきず望ましい流れ場を実現するような圧力分布を指定すること
であり､いわば｢最適化なしの流体設計｣に相当している｡このため設計対象の物理的性質がよ
く分かっている場合､逆解法はしばしば順問題に基づく最適設計よりよい解を与える｡さらに､
最適化に比べれば､逆問題を解くのに必要な計算時間は造かに少ない｡
逆問題の解法としては､高梨の方法(3l･ 32)が最も広く用いられている｡この方法では残差修正
法の概念を採用しており､反復のたびにCFD計算が必要となるが､反復数は通常数回･複雑な問
題でも十数回程度である｡また､目的関数を指定圧力と設計形状の圧力分布の差で与え､前節ま
でのような最適化法を適用して目的関数の最小化を図ることで､逆問題を解くこともしばしば行
われている｡ただし､この場合は計算時間のメリットは当然ながら全くないことになる｡
逆問題の原理的な難しさはとりあえずおいて､逆解法がある程度利用できるとなると､この手法
を設計に用いる場合の一番の問題は望ましい圧力分布を指定することである｡流体運動の物理的
特徴を物体表面の圧力分布のパターンにある程度結びつけることができるので､経験のある設計
者ならば流れ場の望ましい特徴を反映するように圧力分布を指定することができる｡一方､よい
圧力分布が指定できなければ､得られた設計の性能も当然劣ることになる｡そこで､圧力分布の
指定自体を最適化することによって逆設計の効率化を図ることができる｡
このような手法として文献(33)があるが､勾配法による最適化が困井であまり進展しなかった｡
その後文献(34､ 35)で遺伝的アルゴリズムを用いて定式化し直され成功を収めている｡
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第4章　逆問題による空力設計法の構築
4･1逆問題と数学的逆間膚(積分方程式法)
流体分野における逆問題とは､与えられた圧力分布や速度分布を実現するような形状を求めるこ
とである｡このような形状を求める方法はいくつか提案されているが､最も理論的にエレガント
な方法が積分方程式の形になる数学的逆問題解法である｡通常の流体解析(順問題)では､与え
られた形状周りの圧力分布や速度分布を求める｡これは､流体場の物理を記述する微分方程式を
解くことである｡形状が境界条件であり､圧力分布が解である｡逆問題では､圧力分布を境界条
件として形状を求める｡つまり､物理を記述する微分方程式を逆変換し､積分式の形にして方程
式を解くことになる｡このような､積分方程式を用いる数学的逆問題は､伝熱･放熱の制御や資
源探査など広く工学の世界で研究されている｡
流休力学における数学的逆問題の応用研究の中で､ 3次元形状を扱うことが出来､最も汎用性に
優れたものの一つに､先に述べた高梨の方法がある｡高梨の方法は音速以下の遷音速域に有効な
手法である｡ここでは､世界的に広く利用されている高梨の方法を超音速域に発展させた空力設
計法について､その理論的背景と実際問題-の適用について述べる｡
4-2　数学的逆問題の定式化
Usingthe inverse problem fo-ulated intointegral equations, a design method based onthe
residualCorrection concept has been developed forthe design of a supersonic transport (SST). The
design procedure for supersonic wlngS is iterative method･ The method determinesthe wlng Section
geometry which realizes a specified target pressure distribution atal1 spanstations ofa wing･
Herethe sequence of design tasks is illustrated･ First, a baseline shape is to be guessed. Thenthe now
field around the wlng lS analyzed by now simulation to getthe current CTp distribution on the wlng
surface･ Nextthe inverse problem is solved to obtainthe geometrical correction value Ucorresponding
tothe difference between targetand current pressure distributions ACpI The newwing is designed by
modifyingthe baseline shape using Af Now,the current shapeis updated. The next step is to go back
tothe dowfieldanalysis･ Theflowanalysis is conducted to see if the current shape realizes target
pressure distribution･ If the difference between targetand current pressure distributions is negligible,the
design lS COmpleted･ 0血erwise･the next step is once again to solvetheinverse problem and iteratethe
design loopuntilthe pressure diqerence becomes negligible. This iterativc procedure of reducing the
residual iswidely used in numerical aerodymanic design･
There are two pnmary parts; one is a瓜owanalysis part which conducts grid generationand
Navier-Stokes flow simulation･ It evaluatesthe residual･ The other is a design part wherethe inverse
problem is solved to updatethe wing geometry･ The design part determinesthe correction which is
expected to compensate forthe residual･ Bothparts are completelyindependent &om each other in
terms oftheiralgorithmsand equations.
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The accuracy of a design result depends ontheanalysis part･ The nowanalysis of the present design
method is done by a Navier-Stokes simulation code･ So, designed geometry by the method are valid for
Navier-Stokes nows･ The efnciency of the design method depends onthe design part of the inverse
problem･ The small pe血rbation of the potential flow approximation is adopted forthe formulation of
theinverse problem, whichwill be discussedinthe next section･ To concludethis section,the author
would like to mention one important characteristic of the present design method:the design part handles
notthe瓜ow quantity itself butthe A-form value, which is difference between two states of aflowfield.
Accordingly, withthe present method, one is approximatingthe slight change of a Navier･stokes
加wGeld bythe potentialflowtheorieswiththinwlng approximation.
4-等てl BASIC EQUATIONS ANDGREEN'S FOMm
Asstalted above,the inverse problem of the design part should handlethe A-Value, which is difference
between two states of iflowGeJd. TYle gOalofthe formulation is to obtainthe malthematicalfunction to
rehte ACp to geometrical correction 4f Theflowfleld considered here is shownin Figs 4.1 and 4.2.
They are two projection plots of a 3-Dflow鮎ld. It is a supersomic now点eldwith丘eestream Mach
number greaterthan1･0 (M∞ >1)･ A wing is located altthe I-0 plane. The x-axis is streanwise, the
y-axis is spanwise･ The basic equationandthe boundary conditions areinA--form･AsSumingthatthe
small perturbationtheory holds forthe difference of瓜ow varial)1esand applying a Prandtl-Glauert
transformation the equaltionsarc expressed as
-AQn +AQ" +AQzz =0
孟qi(X･昔, - p3AQz (X･y･d,
ACp+ = -2P2AQx (X, y,±0)
where P=序｢.
I+一and -+α indicatethe physicalquantity onthe upper surface ofawing, while L一一and '一一OT dothat of the
lower surface.
Applying Green'Stheorem tothe basic equation ( Eq･(4.1) )and integralby partswithrespect to t to
avoid singularity, one obtains
AQ(X,y, I) =
一去胎lAQ{(i, q,-･D) -AQ{(i, q,A)]dfdq
T+
･去肢票転【鴫(如,A) -鴫(如,･0)]dfdq
T+
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(4.4)
where Rc= (X-i)2-o,-71)-22.
4-2-2　mGRAL EQtJATIONS ANDmOPER mGM
In order to exposethe boundary condition A砂andthe unknownshapefunction 4fexplicitJy, one does
further calculuswithEq･(4･4)･ In的A砂is associatedwithAみand 4fis associatedwithAみSo, one
should di飽rendate Eq･(4･4)withrespect to xand I respectively,then takethe limit as I ⇒ 0. There
needs to be specialtreahcnt of the differendating process, becaLWe theintegrand encounters its
singularity at the boundary or inside of the region ofintegration･ One has to applytheLeibmitzrule l3]
when takingthe pardalderivativethroughthe double integral inthe formulation process, becaAWethe
region of integral isthefunction ofdi放き和地ating parameter. onthe top of this, one should be aware of
the o唾r to operatethe double integration, inちand Tl directions, when handling improper integralS.
Two extended ideas l4,5] for htegration have to beintroduced to pr-and evaluatethose improper
integrals which appearintheformulation･ They are described inthe next two subsections. The first
idea is the血ite part andthe other is the principalpart ofanintegral.
Fhite Part bted
Here･the idea for handling improper integrals is briefly desc曲ed･lmproper integraLs whose
integrand becomes singular atthe edge oftheintegral domain commonly appearinsupersonic small
pe止血ontheory･ hthat case,the following formula Is used･ It is recognized as Hadamard･S血ite
part extended by Lomax, Heasletand Fdler l4,5].Let's recal1theLeibmitzrule,
∂
arfG(X･y) dv - G(X･X)･ f警dv　　　　　　　　(4･5)
Duringthe fomulation, G(xJ) is notalways de血ite. hthat case,the following extended血ite
part ofanintegral is applied.
芸芋'岩砂-讐rx'f(X･y,志扇砂-
1
警r'諾缶4y　　(4･6,
For realistic problems, one canevaluatetheintegralof Eq.(4.6)inthe following marmer that isthe
丘nite part of integral;
r'諾缶砂ニーF(X･1,両宗一F(X･y,]　'4･7'
where Frw) istheinde血iteintegralfortheintegrand of the left-hand-side ofEq..(4.7).
Prhcitml Part ht耶I
me next idea is conceming the process of the I partialderivative ofAQ at罪± 0. Since di飴rendation
is to be donewithrespect to z･ I ca-Ot be set to Oinadvance of the differentiation･ In addition, when
㌘0,theintegrand is not always de血ite･ So, I is set to Owiththe limiting operation a鮎rthe
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differentiation･ The order of integration isalso criticalhere･ A useful formula for a generalized
pru)cipalpart ofintegralhas to beintroduced.
The formula is cited舟om Refs･ 4and 5;that is Cauchy's pnncipal part extended by Lomax, Heaslet
and Fuller.
Here shows CaAIChy's lntegral,that isノ
･-農dq (…y<b,
me extended idea based on Cauchy's pnncipal part ofanintegral is
蛸[蓋等] dq
- f蒜等dq･dz(q･0,
(4.8 )
(4.9)
The improperintegral oftheright-hand-side of Eq.(4.9) can be evaluated in terms of CauchyTs
Principalpart as
f霊慧dq - Gb･b,-G(y, a,
where G(y. q ) isthe indefiniteintegral forthe integrand of the le允-hand-side ofEq.(4.10).
(4.10)
4-2-3　EQtJATIONS FOR TⅡE mRSE PROBLEM
We finally obtain following two equations using the above two ideas･ The first one is obtained by
differentiahg Eq.(4.4)withrespect to x aJld takingthe limit as I - 0;
Awe(X,y) = -AuB(X, y)一書
(X -i)Awe (i q)
TJ![(X-i)2 -o,-q)2]%
d qdf
where Ays(X,y)-貴(ACp･ 'ACp-)
Aws(X･y) -一露(Af･ - I-)
Similarly, differentiating Eq･(4･4)withrespect to rand takingthe limit as z - 0,
Awo (I,y) = -AuQ (X, y)
(X - i)Ado (孟71)
n JJ
･.レーq)2 (X-i)2 -(y-q)2
where Auo(X･y) -i(ACp･ -ACp-)
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dqdf
(4.ll)
(4.12)
(4.13 )
(4.14)
(4.15)
AwQ(X,y)-一露(机･ Af-)　　　　　　　(4･16)
Eq･(4･11) is a Volterraintegral equation of the second kind for Aws. Aws is associated withthe
thickness change at (X,y) on awing･ Eq･(4･14) isthe integralexpression for Awo, which is associated
withthe curvature change ofthewing section camber, at (X.y). nleunknowngeometriCalCozTeCtion
functionl Af is calculated using Aws(X,yland Awq(X,y) ;
Aft (X･号) -衷£e.lAws (i, y)±Awo(fJ)]df(4, 17)
The inverse problem of integralequaltions for supersonic 80ws has bee中 formulated to developthe
method･･ The newformuhtion has cnabledusto design a wlng ln SuPerSOnicflows taking into account
of thickness effect of wing sections.
Fig. 4.1 A supersomiCflowfieldand coordinalte system.
(X-y plane)
Fig. 4.2 A supersomiC爪owfieldand coordinate system.
¢-z plane)
4-3　実際的空力設計-の逆間居の応用
2 1世紀にむけて,航空運輸の量的拡大と効率的な移動･輸送手段のニーズを背景に次世代の超
音速輸送機の研空開発が国際的に行われようとしている｡我国では航空宇宙技術研究所を中心に
超音速輸送機開発に関する各種の革新的先端的研究が行われている｡その中でCFDによる設計
の実用化を目指した研究【6-91が本報告の母体である｡従来の航空機空力設計は線形理論と風洞読
験を中心にCFDによる流れ場のシミュレーションをハ'ラメ川ック･スげィに利用して試行錯誤的に形状を探索
するという方法で行われてきた｡しかし､航空機開発環境が厳しさを増す中､より高性能の航空
機を効率的に開発する事が求められている｡その為には試行錯誤でなく,物理法則から見て合理的
に形状定を行う設計法が望ましい｡その代表的な手法に逆問題解法がある｡その中でも
Thknnashiの積分方程式法【1】は収束が速く世界的に広く使われている優秀な方法である【101｡し
かし,この方法の適用範囲は遷･亜音速翼に限られており,超音速翼には使えなかった｡本研究で
はTaknzlaShi法の考え方を超音速に拡張し翼設計システムを構築した｡そのシステムでは実際的
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な設計に応用するための工夫をした｡以下その試みと成果を報告する｡
413-1逆問題の定式化
空力設計における逆問題とは､翼面上の目標圧力分布を与えて､翼の形状決定を行うものであ
る｡即ち,逆問題の定式化とは圧力と形状の関係を方程式で表すことである｡次節で述べる様に本
設計はNavier･StokeS流れを対象としている｡しかし,逆問題については解析的な取扱いが可能で
あるという利点により微小擾乱方程式を使用している【11】｡つまり,航空機回りの流れ場を考え,巽
形状が変化したときの流れ場の変化が薄翼の微小擾乱近似で記述できるという仮定の下,目標圧
力分布と現状の圧力分布との差異(ACp)から形状の変化量(Af(X.y))を求める積分方程式を導出し
ている3)｡導出の過程は､前章で示したとおりである｡
4-3-2　設計システム
図4.3に設計システムを示す｡中
心となるのは逆問題解法の部分(形状
修正量の計算)と翼胴結合形態回りの
Navier･Stokesシミュレーション部
分(圧力分布の計算)である｡設計手
順は翼の初期形状(baseline)を与え
る事から始まる｡与えられた翼を規
定の胴体にCAD処理によって結合
し,超音速機翼胴形態の形状を決定す
る｡その回りに格子生成を行い､
NavierStokeS流れ解析の計算を行　　　　　　　　図4.3　残差修正法による設計システム
う｡ Navier･StokeSコードとしては､航空宇宙技術研究所の最新の標準的ソフトウエア【121を利用
した｡シミュレーションの結果の圧力分布より目標との差である残差が計算出来る｡
次の逆問題のステップでは,圧力の残差を境界条件として翼形状の変化量を計算する｡逆問題で
取扱うのは胴体を除いた翼単体の形状である｡逆問題を解くことにより,新しい翼形状が決まるわ
けであるがその形状は設計仕様の要求する条件を満たしているとは限らない｡そこで,設計拘束条
件を満足する様に変化量を調整し新翼形状を決定している｡新翼形状を再びCAD処理によって
胴体に結合し,翼胴形態の形状を作成する｡更に,翼胴シミュレーションを実行し残差を求める｡
この逆問題･翼胴シミュレーションの設計ループを反復し残差が無視できる量になったら設計
形状が確定する｡
4-3-3　実用化にむけて
実際の設計業務に応用するには設計拘束条件の適用が必要となる｡任意に拘束条件を適用した
場合､形状は最適形状からは外れる｡ここでは､最適形状からの外れの距離が許容範囲内であれ
ば反復することで外れの距離が縮小し工学的な最適形状が求まるという立場から,拘束条件の適
用を逆問題解法とは独立に外的に行っている｡以下,適用した主な拘束条件について述べる｡
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･　後鳶駒鳥と捻り中心線の確保
実用上､一翼復縁は閉じていなければならない｡そのため,各スパン断面における翼厚分布の変化
量を以下のように修正した｡
AwstnOd = Aws (X, y) -
Aws (i, y)de
膏｢
ここで､ Awsは逆問題の解として得ら翼厚の変化量,L.EおよびTEは各スパン断面の前縁･後
縁を示す｡
また,捻り中心を通すため,各スパン断面の翼弦70%コード位置po.7kyLZ)はある一本の直線上に
乗っていなければならない｡この設計では中心点p0.7のZが一定となる様に各スパン断面を2:方
向に平行移動した｡
･翼厚の拘束
構造強度上の観点から翼厚拘束は重要な課題である｡本設計では､各断面における巽厚/コード
長(ねが､ 0.03≦t/C≦0.037であることが要求された｡自然層流翼という設計目標を鑑み,ステ
ップ関数的な前縁の膨張と続く上面の平坦な圧力分布は維持するべきと考え,下面の形状を変化
させることで翼厚の制御を行った｡
この制御手法は,外翼部に対しては翼性能を劣化させることなく働いたが,中内翼部に対しては
悪影響を与えた｡そのため現在のシステムでは中内翼部也2.5%～40%スパン)に対しては翼厚の
拘束を取り外している｡中内翼部は,逆問題解法による形状修正では翼厚が厚くなる｡ただし,拘束
をなくし,逆問題の解をそのまま用いた場合でも翼厚はt/占≦0.043の範囲であった｡
4-3･4　最適設計
図4.4が設計対象の超音速機の全体図とその主翼の平面図である｡この形態の超音速機に対し,
平面形は国定して主翼断面形状を設計する｡設計方針は揚抗比の高い,楕円形荷重分布を持った且
然層流翼を得ることである｡
設計期間の短縮化のため,以下のようなマルチパス設計を試みた｡この方法は諸条件の違いによ
り最適値-到達する際の道筋がユニークでない事を利用するものである｡
図4.4 SST翼胴結合体モTll-ルと主翼平面形
この設計問題では4 0枚のスパン断面の圧力分布を最適化しようとしている｡最終(収束)最適形状
とは,全ての断面での表面圧力分布が目標圧力分布とある誤差の範囲で一致する形状のことであ
るが,最適値に到達する過程においては速く目標圧力分布に収束する断面と収束の遅い断面があ
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る｡つまり,全体としては収束途中であっても,ある断面は収束に至っている状況が存在する｡
また,収束が速い断面は一定しているわけではなく,初期値や緩和条件の与え方によって変化する｡
そこで､今回は一つの初期状態(baseline)に対して緩和条件の与え方を変化させた設計を複
数並行して行い, 3 -4回の残差修正の反復を各々のケースで行った｡その複数の中間結果の中か
ら各スパン断面位置において収束の最も良いものを選び,それらを並べて設計結果とした｡この方
法は複数ケースを同時進行で行えるため計算機の余裕さえあれば, 1つのケースに対し全断面の
収束を得るまで図4.3のループを反復させるよりも設計期間の短縮が期待できる｡
4-3-5　##
図4･5にスパン方向の荷重分布の設計前･後の状況を示す｡ロを点線で結んだものが目標とする
荷重分布である｡この荷重分布は線形理論による圧力抵抗最小の最適荷重分布である｡破線が初
期状態である｡スパン全体にわたって荷重(翼にかかる揚力)が不足している｡逆問題設計法による
収束形状での荷重分布を○と実線で示す｡望ましい荷重分布がほぼ実現されている｡
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図4.5設計結果(荷重分布)
図4･6に代表的な3断面についての設計状況を示す｡それぞれ上左から15%,30%,70%の各半
スパン位置での状況ある｡初期形状は点線,初期形状による実現圧力分布は+,目標圧力分布が一点
鎖線である｡設計形状は実線,設計形状による実現圧力分布は◇で示す｡
15%位置においては初期状態と比べて上面の圧力分布の改善が顕著である｡ 11%位置が翼と胴
体の接合収oot)となる事実を鑑みればこの位置は胴体との干渉が強いと予想される｡しかし,翼形
状の産出による胴体からの干渉効果の重出が小さかったことが精度の良い結果につながったと思
われる｡ちなみに下面に於いては胴体干渉の(変化の)効果が影響して目標圧力との一致の精度が上
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面より劣る｡揚抗比という意味では,この下面の状況は許容できるため図の形状を収束解とした｡
30%位置においては上面･下面とも目標圧力分布が精度良く実現されている｡特に,今回の設計
方針である自然層流翼に特有のステップ関数状の上面圧力分布一前縁での急峻な膨張とその後の
平坦な分布-が正確に実現されている｡
0.2
A15
0.1
0.d6
号　　o
Ad6
41
415
42
l i ? 刔YJ?● 
f i ?L 追??｣?+ 
J/軸◆十一一 亊???:??簗2?,.r豪 ?
l 仍?自?｢ﾒ???哀 ?Xｺ?ｸ?2?
- 剿末停?定+?｢粐艪?:...'二〇1 ?ｨ????xｬﾈv?? 
一打丁｢+ 剪?●一■■一°.:.∫ 白? 
+..｢..一 ㌢巨●●'` 剪? ? 
十 僮 …i 白? 鳴?? 
A2
0. 1Zi
O.I
0.g6
･O dql
41
A.15
4｣≧
○　　　　　/ 0.2　　　　　　84　　　　　　0L8　　　　　　0J
NN.岬70■ SEhJ･訂IAN
l ? ? 佛ﾉ?J?◆ 
I 
Lp,J ?○○◆●〇〇 I.-.ここ一一.⊥ ???8+6???i. 暮一●叩- i''+i ?
ど.i..... ??籀?耳??? ?l ◆ ?
F〆 ･t ? 停粨?筝?I l3..守.7441 ?
◆ q. .hO 停??ﾂ簫箚簽ｲ?id-'1 t∴i... 停粐?r??..千 l ! 偃r???
㌢一題-,+:'l.: 白???H爾?r?qニ 白?示ﾂﾗ???I 白??
≡..'誓:ー'- 
し〇一●● ?? ? 
十〇 `● 僮 ? 
㍍ Rだ 冤 鳴? 鳴?? 
..～...TJ"__.__. 
鴬畠.て= 
I I 坦?
l ?8.iFS｢箋ｲ謦蹌粐粐???○●○○ ?
ト+i,A,_J 凵怦鼈黶?.ll ?8耳耳ｺ板?
賢 鳴?y I 兩●q+ 定?ﾘh霙?
◆ ??ｨ耳???粐ﾂ罟耳耳爾?ﾒﾔ?ll ff 7...才(.I.'一一 傲ﾈﾘb籔??｡号で弓 免ﾇFﾂ箒ﾃ?ｲ???ﾂ?
- 肪网?粭停??鳴???
g.一.,'r■. + 討?
I ■■,■●●●一一■ ?? 白?
I ?
a 可 i 冓 I l ??｢????
liz 
02　　　　　　A4　　　　　　AB OJB
o OR A4　　　　　　0.0　　　　　　0J 1
】〝¢
図4.6設計結果(各スパン断面の圧力分布)
70%位置においても初期状態に比べ設計後の圧力分布は格段に改良されて目標に近い分布が
実現されている｡しかし,一致の精度は翼厚の拘束なしの30%位置における状況よりも劣る｡こ
れは翼厚の拘束条件を適用した為,最適形状から多少外れた形状が設計形状となってしまったこ
とによる｡ 70%位置では逆問題設計の解は設計仕様より薄くなる傾向であった｡構造強度上の観
点から3%の厚みは確保しなければならないので逆問題の解を修正して翼厚を制御した｡自然層
流巽という観点から見た場合,目標からの誤差は問題にならないことが3次元遷移安定計算【131の
結果確認されたので図4.6の実線の設計形状を収束形状とみなした｡
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4-4　この章のまとめ
超音速逆問題解法を定式化し､その応用としてNavier･Stokes流における複雑な流体場での翼
の実用設計を行った｡対象は次世代超音速輸送機の主翼である｡逆問題解法そのものは微小擾乱
近似･薄翼近似を基礎としているため,そのままの形では複雑形態に対する翼設計や
Navier･StokeS流における翼設計には適用できない｡また,逆問題に拘束条件を組入れることは境
界条件が過多になる為,従来から困難であると言われて来ている｡本報告では設計手法をシステム
化し逆問題解法をその一要素として活用することでこれらの問題点を解決した｡例題として翼胴
形態における主翼の翼断面形状設計を行った｡設計結束は効率の面からも精度の面からも良好で,
本手法が実用問題に有効であることがわかった｡
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第5章　順問題による空力設計法の構築
5-1空力最適化法
現在､開発･研究が盛んに行われている次世代超音速旅客機(SST)はConcαdeの反省をふまえ
て､揚抗比の向上と環境面に配慮した設計が求められている｡しかし､現段階においてSSTの開
発には技術的に克服困難な問題が多数存在している｡その一例として､ Conco,deの問題点として
も挙げられたソニックブームの問題がある｡ソニックブームを軽減する形状最適化に関する研究
は行われているものの､現時点においてソニックブームを激減させる有効な方法は確立されてい
ない｡そのため､次世代ssTは洋上のみで超音速巡航を行い､大陸上では遷音速巡航を行う可能
性が高い｡アジア地区の主要都市を結ぶような超音速リージョナルジェット機【1】のように､航路
のほとんどが洋上であれば遷音速巡航の空力性能をそれほど気にする必要はない｡しかし､重要
な空港が数多く存在するヨーロッパやアメリカ東海岸-の航路は陸上の割合が高く､遷音速巡航
性能が超音速巡航性能と同じぐらい重要である｡それらの巡航性能を向上させるためにはCFD
(数値流体力学)を用いて最適化を行う方法が有効であり､盛んに行われている｡
空力最適化では勾配法･遺伝的アルゴリズム･逆設計等を用いた最適化がよく行われている｡
勾配法を用いた最適化手法は､日的関数の勾配を求めてその勾配の急な方向を探索することで最
適解を求める方法である｡航空機形状の空力最適化を行う際には抗力係数が用いられることが多
く､その勾配を求めるために有限差分近似がしばしば用いられる｡しかし空力最適化を行う場合
には､設計変数の数に比例して勾配を求めるためのCFD計算回数が非常に多くなってしまう｡
CFD計算自体に大きな時間が必要とされるため､このことは勾配法の利点である短時間で最適解
が得られる魅力を失わせてしまう｡そこで､ JanesonらはCFDの特性を利用して感度解析と組み
合わせることで･効率的に空力最適化を行うことのできる空力感度解析法を確立した【2】｡
空力感度解析を用いた勾配法で最適化を行うことは非常に強力な方法である｡しかし､空力最
適化で扱う目的関数は一般に非線形の複雑な関数であると考えられ､勾配法を用いて最適解を求
めても局所最適解を求めているにすぎない｡より大域的な最適解を求める手法として､生物進化
の仕組みを模倣した遺伝的アルゴリズム(GenetiCAlgorithm, GA)【3]がある｡ GAでは勾配法のよう
に大域的最適解を求めるために目的関数が微分可能な凸関数である必要性はなく､目的関数が非
線形性や多峰性の設計空間であっても探索可能である｡さらにOAは決定論的に解の探索を行う
のではなく､確率論的に行う手法である｡加えて､ GAの特徴として解の探索は勾配法のように
一点で行うのではなく､多点同時探索を行うことが挙げられる｡これらのことから､ GAによる
最適化では局所解-の収束を防ぎつつ大域的最適解の探索が可能である｡また､これらの特徴を
利用することで多目的問題の解を効果的に探索することができる｡
本研究では､次世代ssTの巡航抵抗削減が目的である｡超音速巡航抵抗を低減するためにSST
翼胴形態について空力感度解析法の一種であるadjoint法と勾配法を組み合わせた最適化と遺伝
的アルゴリズムを用いた最適化を行う｡さらに､その両者より得られた結果の比較を行うことで､
設計手法の違いによる結果の相違について考察を行う｡また､次世代ssTでは超音速巡航抵抗の
みならず遷音速巡航抵抗の低減も大きな課題であるため､多目的最適化を行ってより実用的な翼
設計を行う｡その際には､従来の多目的遺伝的アルゴリズム(Multi-Objective Genetic Algoritlm,
MOGA)よりも性能の良い領域適応型MOGA(Adaptive Range MOGA, ARMOGA)を用いた｡この結
果得られた解と航空宇宙技術研究所PAL)によって計画されている超音速実験プロジェクト【41の
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機体形状との空力性能の比較を行う｡最終的に､これらの最適化結束より得られた次世代SST開
発に対する設計指針を示す｡
5-1-1感度解析にadjoint法を用いる勾配法
空力感度解析手法には直接微分乾とadjoint法がある｡直接微分法では､ CFDの支配方程式を直
接微分してそれぞれの設計変数についての感度方程式を求める｡この方法では全流体変数につい
ての勾配を同時に求めることができるが､全ての設計変数について感度方程式を求めないといけ
ないため､設計変数が多いと計算時間が非常に多くなってしまう｡一方､ adjoint法ではCFDの方
程式から導出されるadjoint方程式を解くことで感度勾配を得ることができる｡この方法は一度の
流体計算で全設計変数についての勾配が得られるため､設計変数の給数が多くても計算量は変わ
らない9そこで､本研究では感度解析手法としてadjoint法を用い.ることとし､以下でadjoint法
について詳しく述べる｡
定常問題では定常流れ場に収束した流体方程式の離散残差ベクトルRiは零であり､これが空力
感度解析の出発点となる｡これを記述すると次式となる｡
RilQ(P), X(P) ,P]= 0　　　　　　　　　　　　　　　　　(5.1)
ここで､ Qは流体変数ベクトル､ Ⅹは格子位置ベクトル､ βは設計変数ベクトルを表す｡上式をβ
について微分して連鎖則を適用すると､
%-[%]培い(cii- 0
(cj)= [%](栗･(部 (5.2)
となる｡ (5･2)式は流体変数感度fdQ/dPiに対する感度方程式を表す｡ベクトル(Ci)は(dQ/dPiと
無関係であるため､ある設計変数P8こ対する感度方程式を解く過程において(Ci)は一定である｡
また､ (Cii中の(La/初は格子感度ベクトルであり､格子生成や格子移動時に有限差分や直接微
分を行うことで求めることができる｡空力最適化の目的関数FにはCL, CD,CMなどの空力係数が
一般に用いられるので､流体変数ベクトルQ､格子位置ベクトルⅩ､設計変数ベクトルPの関数
として次式でFは表される｡
F - F(Q(P) , X(P), P)　　　　　　　　　　　　　　　　　(5.3)
そこで､ (5･1)式より定常状態での残差ベクトルRiの全微分は零となるため､ adjoint変数ベクト
ル九を導入して(5.2)式と(5.3)式とを合わせると次式が得られる｡
(昔日訂(gH訂(SHg)刷, ([S]培い(ci)
(C) - lS]漂い(郭 (5.4)
流体変数感度ベクトル(dQ/dP)についてまとめると､その係数が零に等しいことから､次の
adjoint方程式が得られる｡
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[S]T (可# 0 (5.5)
このadjoint方程式を満たすほ求めることで､流体変数感度ベクトル(dQ/呼手の計算をすること
なく､設計変数ベクトルPにおける目的関数Fの感度勾配が得られる｡このことは感度解析の回
数が設計変数の総数に依らないことを示しており､その結果計算コストを抑えることができる｡
(5.4)式は最終的に以下の形式に変形される｡
(昔日訂(gHgI ･ fL)T (ci　　　　(5･6,
も1-21遺伝的アルゴリズム
生物進化を模倣したoAのフローチャートを図5.1に示す｡最初に設計変数をランダムに発生
させて､ ｢初期集団の生成｣を行う｡集団に含まれる個体数が多いほど設計空間中を広く覆うこと
ができるが､個体数の増加に伴って評価回数も多くなってしまうので適当な数に抑える必要があ
る｡次に遺伝子として設計変数を与えられた各個体に対し､日的関数を計算して適応度を｢評価｣
する｡本研究ではCFD計算を行って日的関数を求める｡すべての個体について評価を行った後､
適応度に従って親となる2個体を｢選択｣する｡その｢選択｣された2個体の遺伝子を一部交換
して､新しい世代である子を作る｡また､新しくできた個休に対し､ある確率で設計変数に擾乱
を与える｢突然変異｣を行う｡この｢選択｣ ｢交叉｣ ｢突然変異｣を子の個体数が指定数に達する
まで繰り返して次世代の集団を形成し､この集団に対して再びr評価｣を行う｡この一連の｢評
価J r選択｣ ｢交叉｣ ｢突然変異｣の過程を繰り返し行い､指定された世代数まで達するか収束した
場合に計算を終了する｡また､優れた次世代の集団を生成して収束を早めるために｢世代交代｣
モデルが用いられる｡
51-3額域適応型多目的遭伝的アルゴリズム
空力最適化を初めとして､実用的な最適化問題を扱う場合に要求される日額はただ一つではな
くて複数存在することが一般的である｡さらに､これらの設計目標はしばしば相反する要素を持
つので､多目的最適化問題を考えて各要素の妥協解を得ることが重要である｡従来､多目的最適
化閉居を解く場合には､元の問題に工夫を加えて単目的最適化問題に帰着させるスカラー化手法
が用いられてきた｡しかし､この方法で最適化を行った場合､スカラー関数の重み係数が適切で
ないといずれかの目的関数のみに偏った解しか得ることができない｡この間題は､一般に多目的
最適化問題の解が単一の点としての解ではなく､ ｢パレート最適解｣と呼ばれる解集合になるため
に生じる｡ ｢パレート最適解｣について簡単に述べると､ある日的関数の値を改善するためには少
なくとも1つの他の目的関数値を改悪せざるを得ない解のことであり､日的関数間のトレードオ
フに関して最適な解の集合を形成することになる｡そこで､パレート最適解を効率よく求める手
法として多目的遺伝的アルゴリズム(MOGA)を用いる｡ MOGAは多点同時探索を行ってパレート
解を同時に探索することができるので､多目的空力最適化問題に対して非常に効果的である【5-7】｡
しかし､ CFD計算を用いてGAによる空力最適化を行うと莫大な計算時間が必要となってしま
う｡そこで､計算時間短縮のために最適解の存在確率の高い探査領域を重点的に探索することの
できる領域適応型遺伝的アルゴリズム(Adaptive Range GA, ARGA)が荒川らによって考案された
3S
[81｡荒川らが提案したBinary型ARGAに対して､実数型ARGA【9]が提案されており､連続関数
値最適化問題に対して従来のOAより優れていることが分かっている｡図5.2はARGAのフロー
チャート図であり､集団の統計量を元に〟世代毎に探査領域を変更し､最適解の存在確率の高い
領域に集団の再生成を行う｡この効果をさらに有効活用するためにARGAでは図5.3に示すよう
に特殊なコード化が用いられる｡ ARGAを多目的問題に拡張した領域適応型多目的遺伝的アルゴ
リズム(Adaptive Range MOGA, ARMOGA)では､ほとんどの遺伝的オペレータはARGAと全く同
じものを用いることができる｡しかし､ ARGAで用いたコード化手法をそのまま多目的問題に拡
張すると､集団の多様性が落ちてしまい局所解に陥りやすくなってしまう｡多目的最適化問題で
はトレードオフに関する設計変数が存在し､そのような設計変数に対して図5.3に示すコード化
を用いると解の多様性が失われるからである｡そこで､解の多様性を維持するように個体の分布
に変更を加える必要があり､図5.4に示すように直線部分を加えることにした｡探査領域は
(i),(ii),(iii)に分割され､ (i),(iii)ではARGAのコード化法を利用し､ (ii)では従来のGAの実数コード
化法を用いた｡このコード化はa; Cによって制御され､ αは(i)における個体の割合､ βま直線部の
長さをそれぞれ表す｡なお､ 0≦α≦1,0≦β≦1である｡
領域(il (0 ≦ riid
ri = ari'　　　　(5･7)
ri'- EI N(0,1)(I)ゐ　　　　(5･8)
pi =qi ･Pni +(FLi -Ji)(2-P)　(5.9)
嶺域(iil (a ≦ riSiA
pi -(FL, -qi)(2-P)
(FLi +U,)P -(FLi -qi)(2 -P)
(5.10)
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領域riiil (1一噸
ri-蕊(r:10･5)I(1-α) (5･11)
rj'- Ei N(OJXz)ゐ　　(5･12)
pi =qi ･Pni +(〝i +qi)P　　(5.13)
図5.1GAのフローチャート
Distribtldon N
図5.2ARGAのフローチャート
PP2f
図5.3領域適応型遺伝的アルゴリズムのコード化手法
図5･4領域適応型多目的遺伝的アルゴリズムのコード化手法
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5-2 SST翼胴形態の超音速巡航抵抗最小化
航空機の形状設計を行う場合､初めに主翼の設計(最適化)が行われる｡そこで設計された主
翼に胴体や舵面などを付けて再度設計を行う方法が一般に用いられている｡しかし､主翼と胴体
の間で干渉が生じて抗力が増加してし辛クたり､それらをつなぐフェアリング部の形状によって
抗力の大きさが異なってしまったりする｡そのため､最適化された主翼形状の性能を十分に発揮
できない場合もある｡そこで､翼胴形態での主翼最適化を行うことは重要である｡
そこで､本研究ではNALで設計された超音速ロケット実験機用の一形態であり､ 2次設計翼に
翼胴を付けたモデルを最適化対象とした｡このSST形状は図5.5に示すように主翼･胴体･尾翼
のある翼胴形態であり､主翼は線形理論によってワープの最適化が行われた｡その形状に対して
非構造格子Euler計算を用いて更なる最適化を行う｡初期形状に対して非構造格子を生成した様
子が図5､5であり､節点数は約300,000､格子数は約1,700,000である｡
図5.5SST巽胴形態(初期形状)と非構造格子
5-2-1最適化問題の定義
設計目標
本研究の目標は超音速巡航状態における抗力係数cDの最小化を行うことであり､目的関数は次
のように記述される｡
抗力係数CDの最小化 (5.14)
ただし､ CL=C/
ここで､ CLは揚力係数､ cL'は巡航時の目標揚力係数である｡抗力を減らすために単に揚力を減
らす設計となるのを防止するために修正を加えた次式を目的関数Fとして用いる｡
F=CD _A(cL _CI)
(
聖主
∂α )
なお､超音速巡航状態でのマッハ数を2.0とし､その時の目標揚力係数cL`を0.10とする｡
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(5.15)
設計変数と格子移動
本研究七はSST翼胴形態において主翼の形状最適化を行う｡ SST主翼平面形は最適化の過軽に
おいて固定し､翼型分布とねじれ分布を設計変数として変化させる｡図5.6に翼平面形を図示し､
併せて翼型とねじれ角を定義するスパン方向の5断面を記した｡実根付近(q - 0.122)と翼端(q =
I.0)での翼型及びねじれ角は初期形状のままとし､翼型とねじれ角が定義されていないスパン位
置では線形補間によって翼型とねじれ角を表す｡翼型分布は定義断面毎に上面･下面に分けられ､
それぞれ図5.7 iこ示される10のHicks-Herne形状関数【10】の線形結合で表される｡新しく設計さ
れた翼断面形状の翼厚が薄くなることで抵抗が減るのを防ぐために､翼弦長方向の3点(5% 50%
80%)における翼厚が初期形状よりも薄くならないことを制約条件とした(図5.8)｡各定義断面に
おいて21設計変数(翼型分布20､ねじれ角l)と3制約条件が存在するので､設計変数の総数は
105､制約条件の総数は15となる｡
設計変数に従った主翼形状の変形に伴って表面格子が移動すると､内部格子もそれに従って移
動しなければならない｡非構造格子の場合には構造格子のように容易に内部格子を修正すること
はできない｡そこで､楕円型偏微分方程式による移動格子法【11】を用いて内部格子の移動を行う｡
図5.6 SST主翼平面形及び翼型･ねじれ角の定義断面
0　　　　　　　　0.25　　　　　　　0.5　　　　　　　0.75　　　　　　　】
i-lJLM131 
i i ._m､､ 停粐籌ﾖ???B?
0　　0. 1　0.2　　03　　0.4　　0.5　　0.6　　0.7　　0 8　　0.9　　1
X/C
図5.7 10 Hicks-Heme形状関数　　　　　図5.S初期形状と修正形状における翼断面及び
制約条件の定義
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5-212 adjoint法による最適化
格子感度を計算するためにそれぞれの設計変数での(5.4)式のベクトルfC)を求める時には､内部
格子の移動に対して楕円型偏微分方程式を微分しなければならない｡しかし､この計算量は格子
移動の全過程に必要な計算量に等しく､設計変数の増加につれてこの計算量も膨大となってしま
う｡そこで､格子感度の計算に必要な計算量を抑えるために､内部格子における格子感度を無視
する方法がEyiとLeeによって提案された【12】｡
格子感度の計算において内部格子の格子感度を無視して表面格子のみを用いることの妥当性を
検証するために比較を行う｡全ての設計変数について内部格子の格子感度を用いる場合と､それ
を用いずに表面格子のみの格子感度を用いる場合との比較を行った結束を図5.9に示す｡この図
において横軸は設計変数の番号を表し､縦軸は目的関数の感度微分値を表す｡この結果から分か
るように両者は良く一致している｡そこで本研究の最適化では､目的関数の感度微分を求める際
には表面格子のみの格子感度を用いて計算を行うこととした｡その結果､計算時間を約40%短縮
することが可能となった｡
本研究ではSST翼胴形態の制約条件付き抗力最小化問題を解くためにVanderplaats R&D社の最
適化ツールであるDOT (Design Optimizadon Tools)を用いた【13]｡ DOTオプションのうち､修正可
能方向法(MMfD)､逐次線形計画法(SLP)､逐次二次計画法(SQP)を用いて空力最適化を行った結
果を表1に記した｡修正可能方向法外仇肝D)では初期値より優れた最適解を得ることができなか
った｡これは､初期値近傍での制約条件が複雑なために日的関数を改悪する方向にしか探索でき
なかったことを示す｡逐次線形計画法(SLP)と逐次二次計画法(sqp)は初期値よりも抗力係数を低
減する形状が得られた｡SqPによる最適化の方が抗力係数をより削減することに成功しているが､
それでも初期形状より約1カウントほどしか減らせていない｡しかし､初期形状であるSST実験
機形状が十分によく設計された形状であることを考慮すると妥当な結果であると考えられる｡
次にSLPとsqPで得られた最適化形状と初期形状の比較を行う｡図5.10にスパン方向2断面
(q= 0.307, 0.505)における翼型の比較結果を示したが､抵抗係数の違いの割には翼型形状が大きく
異なっていることが分かる｡具体的にはSLP･SqP共にキャンパーが小さくなっており､そのこ
とで抵抗削減を行おうとしていることが読みとれる｡
8^P9arqOJOSgPr^P白さ毒!StBaS
-0.㈹05
l IO　　20　　30　　40　50　60　　70　　80　90　100IO5
m東gn VaJiahles
図5.9内部格子を用いる場合と用いない場合における目的関数の感度微分の比較
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0.4　　　　　　0,6
dc
(a) q=0.307
図5.10最適設計翼(SLP, SQP)と初期形状の翼型比較
表1初期形状と最適化形状の空力性能比較
lmitial 番ﾔdB?LP 儡OP 
Value ?(ﾈﾆﾇVR?alue ?３?ヽ血1ue ?３?
CL ??涛田#?- ???#3s"?0.275 ????3?+0.016 
CD ???3CS?- ???3?r?0.523 ???#cs?+1.$82 
/D ?R縱S#3?? ?R磴sピC"?0.803 ?R纉???+1.935 
表2最適解を得るまでのEuler
コードとadjointコードの計算数
#ofCalls ??6?ﾇ2?
SLP ???
Eulercode 唐? 
Adjointcode 釘? 
5-213辻伝的アルゴリズムによる最適化
前章ではNALのSST翼胴形態についてadjoint法を利用して勾配法で空力最適化を行い､少な
い計算負荷で最適解を得ることができた｡逐次二次計画法(sqp)による最適設計形状は初期形状に
比べて約1カウント抵抗係数を低くすることができたが､複雑な目的関数の場合､勾配法では局
所最適解に陥る可能性が高い'.そこで､ 3章と同じ最適化問題を遺伝的アルゴリズムで解くこと
によって､ adjoint法による解との比較を行うこととする｡
3種類の異なる初期集団(A, B, C)からGAを用いて20世代最適化を行ったときの､各集団にお
ける世代毎の目的関数最小値を図5.11に示した｡この図には初期形状の抵抗係数を載せたが､ 20
世代までの最適化結果ではどの集団においても初期形状より優れた個体を生成することはできな
かった｡
そこで､ GAを用いて初期形状よりも優れた最適化を生成するために､島モデル【141と呼ばれる
考え方を取り入れて最適化を続ける｡島モデルは､異なるいくつかの初期集団に対してGAで最
適化を行い､ある世代毎に別集団との入れ替えを行うことで効果的な最適化を行うことができる
とするGAの手法の一種である｡そこで､ 3集団(A,B,C)の20世代目から親の選択を行って新し
い集団を形成し､その集団を初期集団として新しく最適化を行った｡その際に用いるGAのオペ
レータは全てその前で用いたものと同じとした｡
集団を再生成して最適化を行い､ 35世代計算した後の各世代における日的関数の最小値･平
均･最大値を図5･12にまとめた｡この図に初期形状及びadjoint法による最適設計翼の目的関数
値を記した｡この最適化によって5世代目に初期形状よりも優れた個体が生成され､ 23世代目に
はadjoint法による最適設計翼よりも優れた翼が得られた｡初期形状･adjoint法による最適設計翼･
GAによる最適設計巽それぞれの空力性能は表3に示すとおりである｡
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表3空力性能の比較(初期形状･ adjoint法の最適設計巽･ GAの最適設計巽)
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5-214 adjoint法と遺伝的アルゴリズムによる最適化結果の比較
表2に示すようにGAによる最適化結果の方がadjoint法による最適化結果よりも優れていた｡
これはadjoint法を用いた手法では勾配法の欠点でもある局所解に収束してしまったことを示し､
一方GAによる最適化手法はより大域的な最適解を探索可能であることを示した｡しかし､全計
算時間の比較を行うと､ adjoint法の方が圧倒的に計算時間が少ない｡ただし､ GAの評価計算を
完全に並列化することができれば､結果が得られるまでに必要とされる時間を大幅に短縮するこ
とができる｡以下ではadjoint法の最適解とGAの最適解との比較を行うこととする｡
図5.13に両手法の最適設計翼および初期形状との翼型の比較を行った｡翼幅方向2断面につい
て比較を行うと､ adjoint法による翼型ではキャンパーが小さくなっていて､初期形状とは大きく
異なった形状であることが分かる｡一方､ GAによる翼型形状は初期形状に対して比較的近い形
状をしている｡ただし､図5.130))におけるGAの翼型分布を見ると､巽弦長20%付近における翼
厚は初期形状に対して大きく減少している｡この場合制約条件の穴を見出す形に最適化されてい
るので､制約条件だけでなく全体を注意深く調べないと必ずしも最適解が実用的であるとは限ら
ない｡従って､ OAで最適化を行う場合には問題の定義の仕方に注意が必要である｡図5.14では
GAとadjoint法による最適設計翼の圧力係数分布の比較を行った｡両手法の設計変数に対するア
プローチの仕方は異なっているものの､初期形状に比べて全体的に前縁付近における負圧を高め､
前縁吸込みを利用して抵抗の低減を図っている｡
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図5･13翼型の比較(初期形状･ adjoint法の最適設計巽･ GAの最適設計巽)
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5-3 SST主翼の多目的空力最適化
前節ではSST翼胴形態について超音速巡航時の抗力単目的最小化を行った｡しかし､緒言で述
べたように現在開発の予定されているSSTでは超音速巡航時の空力性能の向上のみが必要とされ
ているわけではなく･遷音速巡航時の空力性能の向上も求められている｡しかし､超音速巡航抵
抗を低減する大きな後退角はアスペクト比を減少させて遷音速巡航抵抗の増加をもたらすため､
超音速巡航及び遷音速巡航における空力性能のトレードオフ面(パレート最適解)を調べる必要
がある｡このため･過去数年にわたって図5･15にまとめるような一連の研究が行われてきた｡今
後本文中では､図5･15中に示される略称を用いて各研究を表すことにする｡
SST主翼の多目的空力最適化の研究は､翼平面形のみを設計変数とし､超音速巡航抵抗最小化
と遷音速巡航最小化を目的関数とした2日的最適化から始められた【51｡この研究から遷音速巡航
及び超音速巡航の空力性能のみを向上させると非現実的な高アスペクト比巽になってしまい､構
造強度に問題が生じることが示された｡
そこで､構造強度を考慮するために翼根にかかる曲げモーメントを第三の目的関数とした多目
的最適化が行われた｡この際には翼平面形の最適化に加えてワープ形状と巽厚分布の形状最適化
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が行われた｡従来､ワープ面の最適化は線形理論によって行われてきたが､超音速巡航及び遷音
速巡航の空力性能の多目的最適化においては､超音速巡航性能の単一目的最適化と異なり超音速
前縁を持つ翼も最適解となり得るため線形理論によって空力性能を計算することはできない｡そ
のため､ 【6)では超音速の空力評価にはEuler計算､遷音速にはPotential計算がそれぞれ用いられ
た｡その結果3日的最適化であるため3.次元空間中にパレート解が得られた｡そのパレート解の
性能を調べるために､ NALで設計された超音速ロケット実験機の2次設計翼と比較が行われた｡
2次設計翼は線形理論によってワープの最適化が行われた翼形状であり､巽平面形はデルタ翼形
状に比較的似ている形状である｡その-2次設計翼よりも3日的関数すべてに優れたパレート解の
翼形状を調べるとAmw巽形状であった｡また､翼厚分布の比較を行うと非粘性計算を行ったた
めに前縁･後縁共に厚くなっていた｡実際の流れには粘性があるため､この翼厚分布では剥離が
生じることが予想されるので､粘性を考慮した最適化の必要性が示された｡なお､図5.16(i)に結
果を記-した｡
その結果を受けて､遷音速巡航と超音速巡航の空力評価にNavier-Stokes計算を用いて､同じ3
日的最適化問題に対して空力最適化が行われ､図5.16(ii)の結果を得た【71｡全面乱流を仮定した粘
性計算の結果得られたパレート最適解集合中で2次設計翼よりも優れた翼形状について調べると､
前縁部で厚く､後縁部で薄い巽厚分布になっており復縁付近で剥離しにくくなっていることが分
かる｡しかし､翼厚分布を調べると最大翼厚位置の前方では上向きに凸､後方では下向きに凸と
なっており､最大翼厚位置で2階微分が不連続になってしまう巽厚定義の問題点が発見された｡
このことは迎角の変化によって剥離が起こる可能性が高いと考えられるので問題である｡また､
巽平面形について比較を行うと非粘性での最適化結果とは微妙に異なるものの同様にArrbw翼形
状であった｡なお､ここでもNAL2次設計翼を比較対象としたのは､ NAL3次設計翼は翼胴形態
に対して自然層流翼となるように最適化された形状なので比較に適していないからである｡
以上の結果を受けて､本研究の設計目的を述べる｡粘性計算を用いた3日的最適化結果より､
超音速巡航抵抗と遷音速巡航抵抗の両方を低減する翼形状としてAmw巽が挙げられた｡ A汀OW
翼には様々な問題点が存在するため実現が難しいと思われているが､最新技術の導入によって回
避できると考えられる問題点もある｡ A汀OW翼での大きなピッチングモーメントは構造と縦の安
定性の両方にきいてくることが問題点に挙げられるので､ A汀OW翼の実現可能性を調べるために
ピッチングモーメント最小化を目的関数に加えてより現実的な最適化を行う｡つまり空力と構
造･安定性に関連した4日的空力最適化を行って超音速翼の最適設計を行う｡また､粘性計算を
用いて最適化を行ったところ､翼厚分布の定義に問題があるために最大翼厚位置で滑らかな翼厚
分布が得られていないことが以前の研究結果から判明した｡そこで､新たに滑らかな翼厚分布と
なるような定義方法を採用する｡
なお､本研究以前の多目的最適化ではパレート最適解を効率よく集める手法としてMOGAを
用いてきた｡その結果､ MOGAは多目的最適化問題に対して強力な手法であることが示されてき
た｡しかし､空力評価に多大の時間がかかるため､並列計算を行って個体の評価を行っても最適
化が終了するまでには膨大な時間が必要であった｡そこで､本研究では単目的最適化問題に対し
て効果が確認されているARGAを多目的間者に拡張したARMOGAを用いて最適化を行う｡
ARMOGAは集団中の統計量を元に設計変数の探索域を変更すること及び数世代毎に集団の再生
成を行うことから､より効果的かつ効率的にパレート解を得ることが期待される｡
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図5.16過去に行われた超音速主翼形状の多目的空力最適化の結果
5-3-1最適化問題の定義
設計目標
本研究では空力と構造に関連した4日的関数について多目的最適化を行う｡空力に関しては超
音速巡航時(M= 2.0)と遷音速巡航時(M= 0.9)における抗力係数cDの最小化を行う2点空力最適化
である｡揚力係数CLが目標揚力係数cL'に等しい条件でのCDの最小化を行うことが目的である
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ため､空力に関した目的関数は次のように記述される｡
1･超音速巡航時の抗力係数cD.Sの最小化(ただし､ CLj-CL.S'-0.10)
2･遷音速巡航時の抗力係数cD.,の最小化(ただし､ CL,,=CL.,'=0.15)
一方､構造･安定性に関連した目的関数として構造の拘束条件の代わりに空カモーメントの最
小化を導入し現実設計に近づけるつまず非現実的な高アスペクト比翼のみが生じるのを防ぐため
に､翼根における曲げモーメントを第3の目的関数とする｡また､過去の研究で提案されたアロ
ー巽のように後退角の大きい翼ではピッチングモーメントが一般に大きくなってしまうことが予
想されるので､翼根前縁部を基準としたピッチングモーメントを第4の目的関数とした｡そこで､
構造･安定性に関連した目的関数は次のように記述される｡
3.超音速巡航時の翼根における曲げモーメントの最小化
4.超音速巡航時の前縁周りにおけるピッチングモーメントの最小化
なお､計算時間短縮のためにARMOGAの各個体の空力評価には東北大学流体科学研究所の
ORIOIN2000を用いて並列計算を行う｡
設計変数
本研究やはSST主翼の形状最適化を行う｡主翼を定義する設計変数は翼平面形･翼厚分布･キ
ャンパー･ねじれ分布に分類される｡巽厚分布はBizier曲線､キャンパー面はBizier曲面､ねじ
れ分布はB-Spline曲線でそれぞれ記述される｡
翼平面形は図5.17に示すように､翼根･キンクにおけるそれぞれの前縁後退角と翼弦長､翼幅､
翼幅方向のキンク位置の6変数によって定義される｡巽面積を一定としたため､翼端における巽
弦長は自動的に決定される｡それぞれの設計変数の定義域及び翼平面形に関する制約条件を図
5.17(ち)に記した｡
翼厚分布は翼根･キンク･翼端の3断面において定義し､その他のスパン位置では線形内拝に
よって定義される｡その定義翼断面で最大翼厚位置を境界として前縁部と後綾部それぞれに
Bizier曲線を作成し､最大翼厚位置で連続となるようにした【15]｡以前の研究では図5.18に記す
ように､最大巽厚位置において2本のBizier曲線の1階微分が連続であるように定義を行ったが､
2階微分に関しては考慮しなかったために2階微分が不連続になってしまう問題が発見された｡
そこで､本研究では最大翼厚位置で2階微分が連続となるように翼厚分布の定義を図5.19で示さ
れる定義方法に変更した｡具体的には最大翼厚位置p5から等距離に位置し､高さの等しい制御点
(ち, P7)を追加することで最大翼厚位置における2階微分の連続性が満足される｡
(a)定義
Chord kngthat root 10 < cm < 20
Chord kngthatkink　　　　　　3 < CA棚< 15
hboard spankmgth　　　　　　　2 < bin < 7
0utboard spanlength　　　　　　2 < b.M < 7
hboard sweep angle (deg)　　　35 < 礼/ < 70
0utboard sweepangk (deg)　　35 < q仙止< 70
Wing aTea
Chord lengthat tip
Chord length
Span length
Sweep aJlgle
図5.17翼平面形の定義
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図5.19本研究で用いた翼厚分布の定義
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5-3-2最適化結果
a)パレート最適集合の概略
超音速旅客機主翼形状について粘性を考慮したNavier-Stokes計算を用いて多目的空力最適化を
行う｡主翼のみの粘性計算を行うため､翼弦方向にC型､翼幅方向にH型のトポロジーを持つ構
造格子を用いた｡格子点数は翼型周りに161点､翼幅方向に46点､壁面に垂直な方向に49点と
した｡
ARMOGAOを用いて75世代計算した後に･計算した全ての個体についてランク付けを行うこ
とで最終的な全パレート解を求めた. 4日的最適化を行ったために､最終的なパレート解は4次
元空間上に3次元曲面として得られる｡パレート解の分布を調べるためにパレート面を遷音速巡
航抵抗と超音速巡航抵抗の2次元平面上に射影した様子を図5･20に示す｡図5.20には各日的関数
を最小にするパレート解を併せて図示した｡射影されたパレート面の左下の境界面のが両抵抗間
を最小にするトレードオフを表す｡図5･21に示す各日的関数を最小にする翼平面形状から分かる
ように､トレードオフ面の付近の翼は非現実的な高アスペクト比翼である｡遷音速巡航抵抗･超
音速巡航抵抗･曲げモーメントをそれぞれ最小にする翼平面形は､過去の研究で得られた形状と
ほぼ同じ傾向を示しており物理的にも妥当な形状である.例えばピッチングモーメントを最小に
する巽に注目すると･後退角と翼弦長を小さくすることでピッチングモーメントを小さくしてい
ることが分かる｡
b)構造･安定性を考慮したことによる空力最適化-の影響
本研究では､曲げモーメント最小化とピッチングモーメント最小化を目的関数に加えることで､
構造･安定性を考慮した空力最適化を行った｡そこで､それらの目的関数が最適化に対してどの
ような影響を与えたかを調べることにする｡以前に行われた最適化(MGA-3V)【7】では曲げモーメ
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ント最小化を目的関数に加えた3日的最適化が行われた｡本研究(AMGA-4V)では､さらにピッチ
ングモーメント最小化を目的関数に加えて4日的最適化を行ったので､ピッチングモーメント最
小化を目的関数に加えたことによる結果の違いを検討する｡
図5.20に両者のパレート解を示した｡AMGA-4Vのトレードオフ面のとMGA-3Vのトレードオ
フ面q')とを比較すると､トレードオフ面Oの方がより前面に現れており､本研究の最適化では優
れたパレート解が多数得られていることが分かる｡また領域OI)を調べると､ AMGA-4Vの最適解
が多数得られているのに対して､ MGA-3Vの解は全く存在していない｡これはピッチングモーメ
ント最小化が新しく加えられたことによってパレート面が広がったことを表すと思われるので､
それを確認するためにAMGA-4Vで得られたパレート解に対して曲げモーメントとピッチングモ
ーメントの値でそれぞれ分類を行い､その結果を図5.22に示す｡図5.22(a)より曲げモーメントは
遷音速巡航抵抗･超音速巡航抵抗両方と密接な関係があることが分かる｡一方､図5.22(b)よりピ
ッチングモーメントは超音速巡航抵抗のみとしか関係が存在していない｡つまり､ AMGA-4Vで
解の探索空間が広がった理由は､ピッチングモーメント最小化を目的関数に加えたためではなく､
MGA-3Vでは探索されなかった領域を探索することができたためである｡それを裏付けるように､
図5.23でそれぞれの最適化で得られた曲げモーメント最小の翼平面形状を比較すると､大きく異
なった形状をしていることが分かる｡このようにパレート面が広がった理由として､本研究では
ARMOGAを用いていることが挙げられる｡ AMOGAは最適化の過程において集団の再生成を行
うが､それが自動的に探索空間を広げる操作にもなっていると考えられる｡図5.20のトレードオ
フ面のが前回より前方に現れているのもARMOGAを用いた結果と思われ､よりよい解を探索で
きたことが確羅できた｡
C)超音速ロケット実験機2次設計翼との比較
本研究で得られたパレート解の性能を評価するために､ NALのロケット実験機2次設計翼
PAL2nd)との比較を行う｡本研究で得られたパレート解の中で､ 2次設計翼よりも4日的関数全
てにおいて優れているパレート解(A, B)を比較対象とする｡また､ MGA-3Vのパレート最適解で
同様に優れている翼(3V-OFA)も比較対象とした｡これら4つの翼形状に対して本研究で用いた
Navi?トStokes計算を行って目的関数値を求め､その空力性能を表5.1に示す｡これら4つの翼の
翼平面形を図5.24に示す｡ pareto(A, a)及び3V-OFAはArrow翼形状に近い形状をしており､
NAL2ndは従来のDelta翼形状に比較的近い形状をしている｡この結果より､ Arrow翼型の翼平面
形であってもNAL2ndのピッチングモーメントよりも少なくできることから､ A汀OW翼であるか
らといって必ず非現実的なピッチングモーメントを持つわけではないことが示された｡
次にPaqeto (A, B)及び3V-OFAの翼厚分布を図5.25に示す｡A, Bの翼厚分布を調べると3V-OVA
よりも後縁を厚くして最大翼厚位置で滑らかになっていることが分かる｡このことより､本研究
で用いた翼厚定義方法は有効な手法であることが示され､境界層剥離をおこしにくいと期待でき
る｡また､それらの翼について圧力係数分布と翼型形状を図5.26に示す｡翼厚分布が改善された
ことによって､圧力係数分布も滑らかになっていることが分かる｡また､翼根における圧力係数
分布を比較すると､後綾部に若干の違いがあるものの似たような圧力係数分布を持っている｡し
かし､ 33%翼幅位置における圧力係数分布は異なっていて､本研究のパレート解は後綾部でより
多くの揚力を生じていることが分かる｡この原因は後綾部での巽厚が厚くなっているためと考え
られる｡その結果､ピッチングモーメント最小化を日的関数に加えたにもかかわらず､ピッチン
グモーメントがあまり改善されなかったと考えられる｡
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図5.20パレート最適解の比較(AMGA-4V vs. MGA-3V)
図5.21各日的関数を最小にする主翼平面形
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図5.23曲げモーメント最小の翼平面形状の比較
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表5.1選択された翼形状の空力性能
CD･t CD,s MB __
0.0099$863　　0.01085439　1 8. 15
0.01007195　　0.01093646　17.39
0.01004036　　0.01093742　1 8.21
0.01011)175　　0.01097646　1 8.23
fJ慧…孤
図5.24選択された翼の翼平面形の比較
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図5.26選択された翼の圧力係数分布と翼型形状
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5-4　この章のまとめ
本研究では､超音速旅客機設計のために3種類の最適化手法(adjoint法､単目的遺伝的アルゴ
リズム､領域適応型多目的遺伝的アルゴリズム)を用いて空力最適化を行った｡その結果､それ
ぞれの最適化手法の特徴を利用する=/とでSSTの空力性能を向上させることができた｡以下､本
研究の成果について述べる｡
最初に､ SST翼胴形態について非構造格子Eulerコードから発展させたadjoint法を用いて抗力
最小化を試みた｡ SST主翼形状を105の設計変数によって表し､初期形状からの変形には移動格
子法を用いることで格子の生成時間を短縮した｡最適化に必要な目的関数の感度勾配を求めるた
めにadjoint牡を用いたことで､ 105の設計変数についての感度勾配を効率よく求めることができ
た｡勾配法の一種である逐次二次計画法を用いたところ､少ないCFD計算回数で初期形状よりも
約1カウントほど超音速巡航抵抗を減らす最適設計翼が得られた｡
次に同じ最適化問題に対して､遺伝的アルゴリズム(GA)を用いて最適化を試みた｡ GAでは目
的関数の値のみを用いるために目的関数や制約条件に関する勾配を求める必要はないが､ oAで
は空力評価に必要な計算量が桁違いに多いために並列計算を行って効率的に処理を行わなければ
ならない3種類の集団の最終世代から新しい世代を作って最適化を行ったところ､最終的に
adjoint法で得られた最適解よりも抵抗の低い翼形状が得られた｡それらの圧力分布を比較すると､
adjoint法の最適設計翼･ GAの最適設計翼共に前縁吸い込みを利用して抵抗の低減を図っている
が､翼型を比較すると大きく異なっていた｡ GAの最適設計翼は制約条件の働いている位置では
厚い翼厚を持つが､それ以外の箇所ではなるべく薄くなるような設計になっている｡
上記の最適化問題はSSTの超音速巡航抵抗の単目的最小化である｡しかし､現在研究が進めら
れているSSTはソニックブームの問題によって大陸上を巡航する場合には遷音速巡航を行うこと
が予想される｡そのため､超音速巡航抵抗と遷音速巡航抵抗の両方を低減する機体が求められる
ので､領域適応型多目的遺伝的アルゴリズムを用いて多目的空力最適化を行った｡この際には構
造･安定性を考慮するために曲げモーメントとピッチングモーメント最小化を目的関数に加えた｡
粘性の効果を考慮するために空力評価には遷音速巡航時･超音速巡航時共にNavier-Stokes計算を
用い､それぞれの空力評価は並列計算を行うことで計算時間を短縮した｡その結束､ 4次元空間
中にパレート最適解が得られ､目的関数間のトレードオフを知ることができた｡また､ NALが設
計を行った超音速ロケット実験機の2次設計翼と比較を行い､それよりも4日的関数全てにおい
て優れている翼が得られた｡その翼形状はA汀OW翼形状であり､ A汀OW翼形状であっても十分に
実用的なピッチングモーメントに抑えることが可能であることが示された｡
以上の最適化結果から､本研究で行った一連の最適化手法が有効であることが示せた｡本研究
で得られた最適化結果を比較すると､最適化問題の種類や要求に応じて適切な最適化法を用いる
ことが重要であることが分かる｡
最後に､次世代ssTについての空力性能向上のための設計指針を示す｡超音速巽としてDelta
翼のほか重力性能を向上させるために超音速前縁を持つ高アスペクト比のCrank Delta翼形状が
考えられているが､この様な巽の空力性能を調べると一般的に遷音速巡航抵抗は小さいものの超
音速巡航抵抗と曲げモーメントが大きくなってしまうので実用的な設計とは言えない｡そこで､
本研究で優れたArrow翼形状について考えることにする｡本研究で得られたAmw翼形状は､ア
スペクト比を必要以上に大きくすることなく空力性能を向上させることができる点で新しい発見
である｡従来､高い空力性能を獲得するためにアスペクト比を非常に大きく取るA汀OW翼の研究
54
が行われたが､空力弾性の構造的問題やピッチングモーメントが非線形な応答となる問題のため
に実現されなかった｡しかし､本研究ではピッチングモーメントの小さい比較的低アスペクト比
の新しいAmw翼を得ることができた｡ピッチングモーメントは構造負荷と縦の安定性の両方に
きいてくるので､それを抑えることができたことは意義深い｡これは､多目的最適化によってト
レードオフをうまくとった成異である｡これまでの構造や材料の進歩もあわせると､新しいA汀OW
翼の実現可能性は非常に高いと考えられる｡
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第6章　空力弾性解析コードの開発
空力弾性の解析は航空機開発にとって最も重要な項目である｡特に次世代超音速旅客機では､超音速
飛行の抵抗低減のために非常に薄い翼およびアロー平面形状を採る｡そのため､超音速域だけでなく､
特に遷音速域での空力弾性の正確な評価が不可欠であり､その結果が機体空力設計に大きな影響を与え･
る｡しかしながら､構造と流体との達成問題である空力弾性は遷音速では衝撃波一一境界層干渉も絡み､
数値流体力学手法においても未だに不十分な領域である｡
本研究では､この空力弾性解析コードの開発を目指し､既存データのある遷音速翼を対象としてその
評価を進めた｡
6-I-　モード解析
多自由度系の構造運動方程式に固有値解析を行うと､自由度と同じ数だけの固有振動モードと固有振
動数が得られる｡モード解析は､振動を複数の国有振動モードが混ざり合って生じるという現象を学問
的に扱う解析手法であり､構造解析の中心的なものである｡それは次にあげる2つの大きな長所を有す
るためである｡
lつ目は多自由度系をl自由度系として扱うことが可能になることである｡近年のスーパーコンピュ
ータの発達をもってしても何十万自由度の連立微分方程式をそのまま解くには不可能であるが､有限要
素法と上記の利点を組み合わせることで大自由度系の振動解析を可能とする｡
2つ目は､多自由度系において実際に大きな影響を及ぼすのは低次のいくつかの固有モード成分だけ
であるという事実を利用し､高次の固有モードを省略できる点である｡これにより運動方程式は自由度
が大幅に減少し､振動解析をさらに簡単にすることができる｡
6-2　構造運動方程式
外力が作用する多自由度系の構造運動方程式は
lM]勘+ lc刷+ lK](d) - (F)　　　　　(1)
と表される｡ここで的1､ lc]､ lK]はそれぞれ,質量減衰,岡地マトリックスを表し､ td)は変位ベ
クトルである｡質量､同性の各マトリックスは有限要素法から自動的に得ることができる｡減衰力を適
正にモデル,化することは一般的に困難であるため､ここで噛床衰マトリックスは質量マトリックスと剛
性マトリックスに比例する成分からなるという仮定を用いる｡
lc] = alM] +PlK]　　　　　　　　　(2)
ここでモード解析を導入する｡モード解析では､任意の点における振動は固有モード4の重ねあわせ
で表すことができる｡
〟
(di-∑q/ (如L
J=1
(3)
qJは一般変位を表し､ (如/はl次の固有振動モードである｡ (3)式を(1)式に代入し､左から固有振動
モードの転置を乗じれば､
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〟          〟          〟
∑4,T lMklq'L ･∑QrT lckl々L ･∑4,T lKklql -4,T(Fi
l=I l=I I;I
ここで固有振動モードの直交性からr ≠ Jのとき､
4,'lMkl =0
-〆,TlK]QL =O
Q,Tlc]4, -α4,'lMkl 'PQ,TlK]Ql =0
またr=lのとき､
となることから､ (4)式は､
4,TlMk =m,
4,'lK]QJ = k,
4,Tlc]41 -am, 'Pm, =C,
'm,4, +C,卓′ +k,q=4,T(F)
(4)
(5)
(6)
(7)
(7)式に含まれる未知変数は､ q,のl個だけであり2階のスカラー微分方程式となる｡右辺の空気力
は翼面にかかる圧力を積分することで求める｡
(右辺) -萱Il(cpノーCp,u)4,TdS
∫
ここで､ Qは一般動圧であり､ C仰,Cpノはそれぞれ上面､下声における圧力係数である｡
(i)
6-3　フローチャート
流体と構造をカップリングする際には､ 2種類の方法がある｡ 1つは流体も構造も陰的に解き､時間遅
れなしに解くFulI Cotq)hg､もう1つは､構造解析により算出された変形量から流体計算をして変形後
の空気力をもとめるLeosely Cotq)lingの手法である｡前者は時間遅れがないために､正確であるが､カ
ップリング自体が耕しくまた計算時間もより多くかかる｡後者はカップリングが簡単で､また十分小さ
く時間刻みを設定すれば時間遅れも空力弾性現象をシミュレートする際に影響はほとんどない｡そこで
本研究では､ bly Couplingの手法を用いる｡
まず初期条件として-様流入速度を指定し､変形のない剛巽まわりの定常解を計算する｡また剛翼面
にかかる圧力を稜分して､構造運動方程式の外力の初期条件として与える｡次に有限要素法を用いて固
有値問題を解き､モー糊牢折に必要な固有振動モード､固有角振動数を得る｡このとき質量､剛性の各
マトリックスは自動的に得られる｡これらの値は材料に固有のものであり､変形が進んでも変わること
はなしヽ　したがって有限要素解析を行うのは始めの1回だけである｡
モー個票に変換した構造運動方程式(7)式を積分すると節点における変位が得られる｡ここでは微
分方程式の積分に4次精度のルンゲ･クッタ法を用いた構造における節点の数とcFDにおける節点の
数には大きな違いがあるために､得られた変位をcFDの格子点における変位に補間する必要がある｡そ
して変位を元にCFDの新しい計算格子を作る｡補間手法および格子変形手法については次のセクション
で詳しく述べる｡変形後の計算格子において流体側の積分を行い､構造運動方程式の右辺にあたる空気
力を再計算する｡このサイクルを繰り返し計算することによって､空力弾性現象を模擬する｡
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6-4　格子変形手法
F窮拝刻々と変形をする翼まわりの流体解析を行う
には､計算格子の質を保ちながら計算をする必要が
ある｡特にNavier-Stokes計算をするならば境界層領
域における格子点がつぶれることなく､変形をして
いかなければならなし㌔本研究に用いた格子を移動
させる手順を以下に示す｡
(1)初期の翼表面形状をキャンパー面と翼厚に
わける｡
(2)構造運動方程式を積分して得られた変位からキ
ャンパー面のみを変形させる｡コード方向にはス
- 'プライン曲線を使って補間し､スパン方向には線
形補間をする｡
(3)変形したキャンパー面に巽厚分布を加え､新しい
変形後の翼表面形状を決定する｡
(4)新しい翼表面形状に基づいて､空間格子を生成す 図2　構造板モデル
る｡
本研究で扱った計算格子はすべてC-H型格子を用いた｡そのため弔qB(4)の格子再生成では2次元的な
格子生成をするだけでよし㌔特に前縁付近での格子がつぶれるのを防ぐために､外部境界を翼表面の変
形にあわせて平行移動と回転移動を組み合わせて動かした｡また翼表面がない翼端より先の後流部分で
は､ 2次関数で補間するようにした｡格子生成に必要な計算時間は､ CFDと構造運動方程式を積分する
時間の約12%ほどである｡
6-5　フラック解析に
よる検証
図1に示すようなアスペク
ト比10､後退角17度､ティ
パー比0.342を持つ翼につい
てフラッタ解析を行った｡ス
ーパークリティカル翼型を持
ち､金属桁をとおしそのまわ
りをウレタン素材を用いて形
成されている｡この翼形状は
1980年代に開発されたYXX
航空輸送機の主翼を模擬して
おり､航空宇宙技術研究所
04AlJ)にて､振動･フラッ
タ試験が行われている｡本研
磨/
Mde 1 I-stamdhg (60･7Fk)　　　　Mde2 2nd馳Iding (2∝L6h)
M∝le3 1stTordm (429.4地)　　　　　　Mbde4　3rdBending (4482Hz)
『喝声■癖醇
Mde5　2ndTorsion (702.4Hz)　　　　　　Mde6　3rdTorsion (816･9Hz)
図3　固有振動モードおよび振動数
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究ではそのフラッタ試験結果と比べて､開発した計算手法の検証を行う｡
構造モデルには図2に示す板モデルを用いた｡モード解析のNPUTとなる質量､減衰､剛性の各マト
リックスや国有モード､固有角振動数は､ NALによって有限要素解析が行われたデータを用いている｡
図3に用いた低次の6つの固有振動モードおよび振動数を示すム　曲げと捻りのモードからなり､変形は
これらのモードを組合すことで表される｡
計算条件は､一様洗マッハ数Mや=0.7-0.85 ､レイノルズ数馬-2.4×106､比熱比y=1.4､迎角α -
2d喝とし､動圧を40-110kPaの間で変化させた｡これらの値は､ NALによる風洞稚結果からフラッ
ク境界のまわりの敷島をとった｡初期条件としてはマッハ数を指定して変形のない剛巽まわりの定常解
を与えた｡ cFDに用いた計算格子は図4に示すもので､格子点数は181 ×51 ×61である｡計算に要した
時間は､ NEC社のSX4のICPUを用いて1ケースあたり20時間ほどである｡
図4　YX主翼計算格子
図5に一様流マッハ数Ma, =0.7で､動圧を50kPa､ 77kPa､ 100kPaと変化させていったときの､低
次の3つの一般座標の時間履歴を示すムいずれの場合においてもすべての一般座標が､時間とともに減
衰していることがわかる｡この条件では安定であり､フラッタには入っていなVヽ
図6はマッハ数M0 -0.75で､動圧を50kPa､ 80kPa､ 110kPaと変化させていったときの一般座標の時
間履歴を示すム動圧50kPaでは少しずつ減衰しており安定域であるが､動圧を80kPAにあげると､大き
な振幅を保ったまま収束も発散もしない中立な状態となり､フラックに入っていることがわかる｡さら
に動圧を110kPaにあげても収束も発散もせず､より大きな振幅の中立状態が見られる｡ ｢般に遷音速域
でのフラックは､動圧をあげても発散しないLCO (LimitCycleOscm血on)であることが知られており､
本研究では数値シミュレーションによってLGOが模擬できることが示せた｡
図7にさらにマッハ数をあげたときの翼応答を示すムMd, = 0.8では40kPa､50kPaと低い動圧でもLCO
がみられ､システムが不安定であることがわかる｡動圧を60kPaにあげると徐々に発散額域-と移って
いく｡
図8と図9に安定域であるM0 -0.7､ 50kPaのケースと､ LCOが見られたM0 -0.8､ 50kPaのケース
のそれぞれの場合について､実際の変位と空力係数の時間履歴を示すと翼端にいくほど大きく変形して
おり､翼が上に曲がると揚力係数が減少し､抗力係数が増加していることがわかる｡
図10にMo = 0.75､ 110kPaで､ 89%半スパン長位置での一周期間の圧力係数分布を示す｡また､図
11にマッハ数等高線図を示す｣翼が垂直方向に変化すると頭下げになるモードが見られ､翼端に近づく
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につれて大きくなっている｡頭下げモードでは翼下面に強い衝撃波が見られて､負の揚力が出ている｡
図11を見れば明らかなように翼端ではねじりによる大規模な剥離が見られる｡
図12に本研究での計算結果とNALのフラッタ風洞試験結果の比較を示す;横軸はマッハ数､縦軸は
動圧であり､実験結果はフラック境界を示している｡安定域､不安定域は風洞試験結果とおおむね一致
している｡また遷音速域で大きくフラック境界面がさがる遷音速ディップも捉えることができている｡
本手法では初期条件として定常解を用いているが､厳密に言えば非定常流れの初期条件としては正し
くなVヽ流れの中に静止したはりを置き､ある時刻においてそのはりを離すようなものである｡風洞試
験からのずれや高マッハ域での大振幅はこの初期条件の取り方に問題があると思われ､改良の余地があ
る｡
NO.7 50kp
-ql i.-q2 --q3
TtrrNl知ps
MO.7 77kp
-ql r･･-q2 ･･････q3
Tpe Stops
bKI.7 100kp
-ql -q2 ･･-･･.q3
Th StbPS
図5　｢般座標の時間履歴
紘-0.7,動圧50,77, 100kPa)
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' MO.75 50kp
-q1 --q2 -q3
TLITb SbFB
NO.75 80kp
-q1 -q2 …q3
TirrhB Steps
NO.75 1 10kp
t･-q1 -I q2 ･･････ q3
Tnv SteFB
図6　｢股座標の時間履歴
(帆-0.75,動圧40,恥110kPa)
Actud DbpJace nentzi
-50-1 9etd spn ･-～- 75P- 8enj spql `-Tb
NO.8 40kp
-ql ･･････q2 ･･････ q3
Tm SbFD
′　NO.850kp
-ql一･一42 -q3
Tirrp SbpS
NO.8 60kp
-41....-q2 - q3､∴∴∴
Tm Sbp9
図7　｢般座標の時間履歴
紘-0.8,動圧40,50,60kfb)
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図8　変隆と空力係数の時間履歴
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図9　変位と空力係数の時間履歴
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89% semi甲m
図10　-周期分の圧力係数分布仏仁-0.75,動圧110kPa,89%semi甲ad
ヽ†　==ム■■　-I_　_
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図11 1司期分のマッノ甥痔高線図払-0.75,動圧110kPa,89%semiqu)
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6-6　突風応答解析-の拡張
6Jil　突風モデル
mR (托血d A血Regukdions, Para句では1つの突風を垂直方向の突風に限定し､下に示す関数でお印ヒ
している｡
- W-iw&(1-cos芸)　　　&,
ここで､ W.kは有効突風速度､ Sは突風に入ってからの蹄私2Hは乱流スケ-ソレを表九突風の形状は図13
に示すとおりである｡有効突風速度に札高度1(X伽mの設計巡航速度を仮定し､ ll,66m/Sとした
616il　計算結果
突風応答解析の例として､フラッタ解析に用いたYxx主翼が桝式で定義された突風に入った場合を計
算する｡構造準軌胡整式を積分して得られた変位に､突鮎恵庭分布に従った翼の移動分を加えることで突風
応答をシミュレートする｡ →様流マッハ数M.. = 0.7 ､迎角α -2d喝とし動圧50kPaの応答を調べた初期
条件には変形を考えた翼がこの動圧のもとで収束した収束解を用いたまた乱流スケ-ソレは､翼弦長の15
倍とした｡
図14に低次の3つの｢般座標の時間履歴を示九突風に入り時間遅れの後､急激に1次の曲げモードが非
常に大きくなっていることがわかる｡突風を過ぎてからは数回の振動を繰り返しながら突風に入る前の状態
へと戻っていくことがわかる｡
翼が突風に突入すると換力を増しながら上にたわみ､突風速度がピークに達したところで翼根における曲
折ヒーメント(図15)が最大となる｡図16にその時の翼の状態および圧力分布を示すと翼板付近で強い衝
撃派がでていることがわかる｡そし七その後変形をつづけ､変陸が最大となる｡図17にその様子を示す;こ
の時やはり翼端では頭下げのモードとなり､剥離が生じる｡
乱流スケ-ゾtJま突風の長さを表すもので､当然のことだが一意には決められなV ヽ乱流スケ-ソt'が､翼の
変形モードおよび周波数と流入速度や迎角などとある条件で重なりあったとき､突麻応答は共振し､非常に
大きな荷重がかかる｡ここでは乱施スケ-ソレのみを巽弦長の15倍から73.倍､ 2.5倍と変化させて突風応答
楓ヽをみる｡
図18と図19に乱流スケールを変化させたときの｢般変位と実根における曲げモーメントの比較を示rh
一般変位の時間履歴から､乱流スケ-ソt,bS短くなるにつれて振幅が小さくなっていることがわかる｡変形の
様子はどのケースとも似ている｡しかし､翼根における恥やヒーメントは乱流スケ-ソレを巽弦長の7.5倍に
した場合が最も大きな荷重を示した｡このようiンヾラメータの違いによって最大荷塾頒なってくることが
確かめられた｡しか順時点でi辞さぐりで最大荷重となる条件を見つけるしかなく､どのように見つけて
いくかが今後の大きな課題といえる｡
図20から図22は変形を考えた翼と剛翼との突風応答の比較を示す七それぞれ巽根における曲げモーメント､
揚力係数､抗力係数を示している｡剛翼は柔翼と同様にMの= 0.7 ､動圧50kPaの計算条件の下で収束した
収柵ゝら､格子全体を垂直方向に移動させ七突風応答を計算したこれらの計軌ゝら剛翼では過大に
空気力を算定してしまうことがわかり､空力弾性現象の解明には空力と構造とのカップリングは不可欠であ
ることが再認識できる｡
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6-7　この章のまとめ
構造格子上でのNavier-Stokesコードを基本とした空力弾性コードの開発を行った｡遷音速翼の実験
値の比較では比較的良好であり､遷音速ディップを捉えるなど､数値計算による予測が可能であるこ
とを示した｡しかしながら､定量的な借雛を確保するまでには至っていない｡境界層剥離に対する
乱流モデル､多大な計算時間などの課柳牢決がまだ残されている｡
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第7章　成果のまとめおよび今後の展望
本研究は､研究スタート時に高まっていた次世代超音速旅客機の国際共同開発の気運､及び国
内の科学技術庁,通産省の超音速実験機プロジェクトに呼応し､超音速旅客機が環境に適合しか
つ経済的に成立しうるための重力的画題を解決､ひいては国際開発の一助とすることを目的とし
た｡研究は､重力数値解析､最適設計アルゴリズムを中心とし､フラッター解析コードの構築､
低騒音化技術の基礎研究としての空力騒音発生メカニズム､後退巽における境界層遷移メカニズ
ムなどの数値的･実験的基礎研究を含んでいる｡
次世代超音速機では､巡航時における揚力と抗力の比L/Dを､現行の超音速旅客機コンコルド
の約7に比べ､ 1 0程度にまで改善しなければ経済的に成り立たないとされている｡そのため翼
にはワープと呼ばれる複雑な三次元曲面を用い､胴体にはエリアルール形状に基づく収縮部を入
れる｡更にソニックブームを低減するために､胴体先端部の三次元的形状も以前から研究されて
いる｡このような三次元曲面を多用した次世代旅客機の重力設計には､数値流体力学(CFI))が一つ
のキーテクノt?ジーである｡本研究では､特に航空機全機形状の重力解析ツールを飛躍的に進展
させ､さらにそれを元にした空力設計アルゴリズムを提案､設計ツールを開発し､世界的に誇れ
る研究成果をあげることができた｡以下にその主要な内容を記す｡
(1)非構造格子を用いた流体計算法は､従来のアプローチに比べ三次元解析において圧倒的に有
利であることから､ 1990年代に入って急速にその研究が進んだ｡しかし航空機設計現場で用
いるには､格子生成､計算時臥計算精度などの多くの課題が残されていた｡これに対し､
三次元CADデータから容易に非構造格子を生成する方法を提案した｡これにより､航空機だ
けでなく従来では不可能であった複雑な昆虫周りの流れの計算をも可能にした｡この計算結
果は2000年秋の数値格子生成国際会議の展示図コンテストにおいて､会議参加者投票による
第1位を獲得している｡
(2)上記格子生成法､および陰的時間積分に基づく効率良い計算法により､航空宇宙技術研究所
の超音速実験機打ち上げ形態およびロケットブースター分離時の重力特性を明らかにした｡
特に､微小な形状変更が遷音速領域における重力特性に大きな影響を与えることを示すとと
もに､その物理的要因を明らかにした｡本研究で開発した手法が実機の詳細な形状に対する
数値計算を可能にし､そのことで初めて得られた知見である｡また､分離シミュレーション
のために提案した新しい計算手法は国際的に大きな反響を得ている｡
(3)逆設計法は､設計者の希望する翼面圧力分布を実現する巽形状を求める方法として有効であ
り､遷音速翼については高梨の方法が機体メーカーで用いられている｡これを超音速翼に拡
張した定式化を行い､そのコードを開発した｡この成果は､平成14年に試験飛行が予定され
ている航空宇宙技術研究所の超音速実験機の主翼設計に使われている｡この超音速逆問題設
計法により､超音速機巡航時の揚抗比改善に最も効果があるとされている自然層流巽の設計
に大きな役割を果たした｡
(4)最適化法の効率的なアプローチとして､非構造cFDにアドジョイント法を組み込んだ手法を
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開発した｡この事により､巽単体･巽胴･巽胴+ナセル･巽胴+フラップ(遷音速時)の最
適化が可能となった｡非構造CFDの実形状解析の容易さと､アドジョイント法による効率良
い最適設計との組み合わせは非常にパワフルな手法であり､次世代航空機への今後の活用が
期待できる｡
β)もう一つの直接設計法の研究として､進化的アルゴリズム､特にGAに基づく設計アルゴリ
ズムの開発と､航空機翼設計への鹿用を著しく進めることができた｡特に多目的最適化への
試みは大きな成果をあげ･ AhA (米国航空宇宙学会)の発行するAmSPaCeAmericaの2000
年のneYearinReviewでも紹介された｡一連の研究は､線形理論による主翼平面形の空力と
構造重量の最適設計から始まり､ポテンシャル(遷音速) ･オイラー,(超音速)の多点重力設
計,曲げモーメントの導入､平面形+翼型で三次元巽の設計に拡張､さらに､ナビエ･スト
ークスへの拡張､ピッチングモーメントを入れた4日的最適化までに達した｡
(6)航空機複合材翼構造の最適設計においては､有限要素法による構造解析と最適化問題とを分
離して少ない回数の構造解析で効率的に最適解を得る手法を確立することが重要となる｡そ
こで､近似法に基づく効率的な振動特性最適化を行うために､固有振動数の高糖度･効率的
再解析手鑑を提案し､片持板での数値計算によりその有効性を明らかにした｡また､積層複
合材構造最適化の最近の研究動向を解説し､種々の複合材構造の最適化において､筆者らの
提案する積層パラメータを用いた手法が非常に有効であることを示した｡
の後退翼を模擬した傾斜円柱表面の3次元境界層中に点源撹乱を導入し､横流れ･流線曲率の
2種類の不安定波モードが後退角に応じて強さを変えて生じる過程を数値シミュレーション
により研究した.
(8)後退巽を模擬した圧力印加物体付き後退平板を用いて風洞実験を行い､後退巽での乱流遷移
機構を詳細に調べ､その機構を考慮した吸い込み法により効率の良い層流制御の見通しが得
られた｡
(9)衝撃波反射の基礎的ふるまいについて､数値解析的､実験的研究を行った｡数値解析ではス
ーパーコンピューテーションに適した解法を提唱している｡また､くさびをすぎる衝撃波の
マッハ反射の遅れ遷移現象を実験的に実証している｡
(10)旅客桟より発生する騒音の発生･伝播機構を解明するための第一歩として､簡素化されたモ
デルである｢円柱まわりの流れ｣から発生する音波､ ｢衝撃波と渦の干渉｣により発生する音
波､及び｢渦と渦の干渉Jにより発生する音波の各発生と伝播のメカニズムを直接数値計算
により明らかにした｡
(ll)超音速で航行する航空機に使用されるエンジン内では高負荷の巽列流れが発生し､これに伴
い流れも衝撃波と境界層や後流が干渉した強い非定常性を有することが予想される｡本研究
では､独自に開発した高解像差分解法を用いることで､三次元遷音速ガスタービン翼列流れ
に発生する衝撃波と後流との干渉流れを正確に数値解析することに成功した｡
(12)高湿庚申を遷音速で航行する航空機巽周りやデルタ翼周りには大気中の水蒸気が凝縮して飛
行機嚢を発生し､航空機の成功に影響を与える可能性が揖摘されている｡本研究ではこれま
でに開発されてきた非平衡凝縮計算アルゴリズムを三次元に拡張してこれら凝縮現象を数値
解析するための計算コードを開発した｡その結果､遷音速で航行する航空機巽周りの飛行機
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雲の詳細な数値解析に成功し､凝縮が航空機翼性能に与える影響を数値的に示した｡また､
デルタ翼周りに発生する大規模渦中における凝縮の数値解析にも成功している｡
(13)空力弾性の解析コードを開発し､遷音速巽の実験噂と対比しその有効性を確認した｡また､
突風応答への拡張を試みた｡
(14)逆設計法および構造･非構造格子CFDを用いて､次世代旅客機として有望視されている翼胴
一体型の2 0 0人乗り中型遷音速旅重機の空力形状を設計､提案した｡
以上,空力数値解析と設計手法､ cFDコード開発と適用範囲拡張､境界層遷移や衝撃波､空力
騒音発生源等の基礎研究､次世代旅客機の具体的な提案等に関しての大きな成果を得ることがで
きた｡
今後､本研究で主に扱った計算工学の分野はますます進展し､より複雑な流体運動の解析､詳
細な構造解析､流体と構造達成解析､飛行動的解析､舵角応答･制御解析､突風応答解析等が行
われるであろう｡また､これら計算技術に大きく依存した設計手法も革新的な展開を見せつつあ
る｡航空宇宙関連の大型試験設備が欧米に比べて少ない我が国では､この計算工学技術を更に高
めていく必要があろう｡
次世代超音速旅客機の開発気運は､先に述べたように米国のHSRプロジェクトの停止で欧米で
は若干トーンダウンしている｡これは､超音速旅客機の必要性が低くなったためでは決してなく､
超大型の遷音速旅客機開発においてボーイングとエアバス･インダストリーとが競っているため
の影響である｡事実､ビジネス用の超音速機開発はいくつかの機体メーカーで続けられており､
近い将来には発表されるであろうと聞く｡また米国のHSRプロジェクトでも､コンコルドに比べ
て経済的にも環境的にも大きく改善できる技術的見通しが付きつつあると報告されている｡航空
宇宙技術研究所のプロジェクトでも層流翼設計の技術が開発され､次世代超音速旅客機への適用
が期待できる｡
過去､ 1 9 5 0年から6 0年代にかけての米国を中心とした超音速､極超音速流れの詳細な研
究は､その後のスペースシャトル､あるいは現在検討されている宇宙往還機の開発においての基
礎知識として未だに用いられている｡また超音速旅客機研究においても､ 1 9 7 0年代前半に米
国はその開発を残念しているが､そのころの様々は検討結果および線形理論は1 9 9 0年代から
のHSRプロジェクトの基礎になり､また本研究課題での出発点ともなっている｡米国のHSRプ
ロジェクト､航空宇宙技術研究所の超音速実験機プロジェクトとともに､本研究課題の成果も今
後の次世代航空機開発において役に立つものであることを願う｡
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付録
ページ数の関係で成果論文総てを添付できないため､主な成果､本文で十分に記載
できなかったもの､あるいはプロシーデイングス等の入手困難なものを主に添付する｡
70
TOUR ： Tohoku University Repository 
コメント・シート 
 
本報告書収録の学術雑誌等発表論文は本ファイルに登録しておりません。なお、このうち東北大学
在籍の研究者の論文で、かつ、出版社等から著作権の許諾が得られた論文は、個別に TOURに登録
しております。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
TOUR 
http://ir.library.tohoku.ac.jp/ 
 
